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Рассматривается выведение космического аппарата на устойчивые высокие полярные орбиты
искусственного спутника Луны (ИСЛ), которые можно использовать для построения лунной
многофункциональной спутниковой системы, а также окололунной орбитальной пересадочной
платформы. Выполнен анализ и сравнение трех схем прямого перелета КА от Земли к Луне – с
одно-, двух- и трехимпульсным маневром перехода на конечную орбиту. В частности, энергети-
ческие, геометрические и временные характеристики двухимпульсного перехода, полученного
под существенным влиянием гравитационных возмущений, сравниваются с их одноимпульсны-
ми и трехимпульсными аналогами.
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1. ВВЕДЕНИЕ
Развитие советской, а также мировой космо-

навтики тесно связано с изучением Луны. Даль-
нейшее изучение и освоение Луны, а также ее
недр будет протекать тем быстрее, чем быстрее
будут решены такие актуальные задачи (или будут
созданы условия для их решения) как: определе-
ние положения спутников на низких и высоких
орбитах вокруг Луны, а также на ее поверхности;
дистанционное зондирование Луны спутниками;
обеспечение связи и ретрансляция сигналов как
между спутниками, находящимися на лунных ор-
битах, так и с объектами на Луне, а также с около-
земными объектами и наземными станциями
слежения. К этому можно добавить задачу наблю-
дения за объектами дальнего космоса: планетами,
кометами, звездами и другими небесными тела-
ми. Весь спектр описанных выше проблем можно
решить путем построения многофункциональ-
ной устойчивой спутниковой системы [1, 2].

Создание этой системы из-за высокой стоимо-
сти выведения таких ракет-носителей (РН), как
“Союз-2.1б”, “Союз-2”, “Протон” и “Ангара А-5”,
требует решения задачи оптимизации траекторий
полета КА на орбиты ИСЛ, которые подходят
для решения вышеуказанных задач. Вдобавок к
этому, выбор наилучшей траектории выведения
лунного КА, которая позволит сэкономить даже
небольшое количество топлива, поможет ре-

шить проблему напряженного массового балан-
са лунных проектов, возникающего из-за боль-
ших затрат энергии, увеличит массу полезной
нагрузки и повысит эффективность проекта. Та-
ким образом, одним из основных вопросов со-
здания лунной многофункциональной спутни-
ковой системы с баллистической точки зрения
является выбор схем выведения на высокие кру-
говые орбиты ИСЛ и соответствующих им тра-
екторий [3, 4].

Ранее для определения возможных параметров
орбит такой системы был проведен анализ эво-
люции орбит ИСЛ на интервалах дат с мая 2016 по
апрель 2019 г. [2]. При этом использовалась разра-
ботанная методика анализа эволюции орбит
ИСЛ, позволяющая определить границы обла-
стей устойчивости орбит ИСЛ. Были найдены три
области устойчивых орбит на плоскости парамет-
ров большая полуось a0 и наклонение i0:

– первая область – i0 ∈ (63°, 67°) и a0 ∈ [4, 4.4]
тыс. км;

– вторая область – i0 ∈ (80°, 97°) и a0 ∈ [4.7, 5.4]
тыс. км;

– третья область – i0 ∈ (113°, 116°) и a0 ∈ [4, 4.4]
тыс. км.

Для них условное время существования Ty, т.е.
промежуток времени, в течение которого эксцен-
триситет вырастет с 0 до 0.01 (т.е. форма орбиты
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будет стабильной), составляет более 1.5 лет. По
предварительным оценкам, коррекция такой ор-
биты потребует запас характеристической скоро-
сти около 10 м/с в течение 1.5 лет.

Из данных областей была выбрана точка, со-
ответствующая высокой полярной (с наклоне-
нием i0 = 90°) орбите спутника вокруг Луны ра-
диусом a0 = 5 тыс. км. Анализу выведения имен-
но на такую орбиту и будет посвящена основная
часть данной работы. Отметим также, что сейчас
рассматривается вопрос использования высо-
кой полярной орбиты ИСЛ для размещения
окололунной орбитальной пересадочной плат-
формы [5].

2. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ

В работе рассматривается задача определения
наилучшего (по критерию минимума характери-
стической скорости и максимума конечной мас-
сы КА mf на орбите ИСЛ) перехода с начальной
селеноцентрической гиперболической орбиты
КА, являющейся заключительным участком ор-
биты прямого перелета КА с Земли к Луне, на ко-
нечную высокую (радиусом 5 тыс. км) полярную
(if = 90°) круговую орбиту ИСЛ с заданными ве-
личинами большой полуоси a(tf) = af = RM + Hf
(=5 тыс. км) и эксцентриситета e(tf) = ef = 0. Для
начальной орбиты полета к Луне заданы время
перелета c опорной низкой орбиты ИСЗ до пери-
селения орбиты подлета к Луне (~4.5 сут), дата
подлета к Луне в периселении, космодром старта
с Земли. Задана также начальная масса КА m0
(~2040 км) при подлете к Луне. Некоторые допол-
нительные характеристики орбиты полета к Луне
укажем ниже. При низкой орбите ИСЛ (r = rmin)
оптимальным является одноимпульсный переход
[3, 4]. В данном случае высокой орбиты ИСЛ (и
при V∞ ~ 1 км/c) энергически более выгодными яв-
ляются трехимпульсный перелет типа биэллипти-
ческого перехода Штернфельда (с учетом возму-
щений), а также его частный случай – двухим-
пульсный перелет, при котором импульс в
наиболее удаленной точке не сообщается, а изме-
нение элементов траектории происходит за счет
влияния гравитационных возмущений [3–9]. Ос-
новным содержанием работы будет выявление
характеристик (энергетических – по характери-
стической скорости, временных, геометриче-
ских и т.д.) одно-, двух- и трехимпульсного ва-
риантов перехода на орбиту ИСЛ и сравнение
их, в основном, с точки зрения энергетики пере-
лета, выбор перелета с наименьшей суммарной
характеристической скоростью и максимальной
конечной массой.

3. МОДЕЛЬ ПОЛЯ И УРАВНЕНИЯ 
ДВИЖЕНИЯ КА ПРИ УЧЕТЕ 

ГРАВИТАЦИОННЫХ ВОЗМУЩЕНИЙ
При анализе выведения КА на высокие орби-

ты ИСЛ движение КА от Земли до границы сфе-
ры действия Луны (СДЛ) (когда расстояние от КА
до центра Луны ρ больше радиуса сферы действия
Луны, ρ > RСДЛ ≈ 60 тыс. км) моделируется в рам-
ках задачи четырех тел – КА, Земля с учетом ее не-
центральности в разложении геопотенциала в ряд
по сферическим функциям 8 × 8, Луна и Солнце
как материальные точки. Движение КА определя-
ется численным интегрированием системы диф-
ференциальных уравнений движения точки в
невращающейся геоцентрической геоэкватори-
альной системе прямоугольных координат OXYZ.
При этом используется среднее равноденствие и
средний геоэкватор стандартной эпохи J2000.0.
Здесь дифференциальные уравнения, описываю-
щие геоцентрическое движение КА, имеют вид (1):

(1)

где r – геоцентрический радиус-вектор КА; μi и ri –
гравитационные параметры и геоцентрические
радиус-векторы возмущающих небесных тел,
причем возмущение соответствует при i = 1 –
притяжению Луны, а при i = 2 – притяжению
Солнца; aЕ = {aЕx, aЕy, aЕz} – возмущающее уско-
рение, вызванное нецентральностью поля тяготе-
ния Земли с разложением геопотенциала в ряд по
сферическим функциям 8 × 8.

При дальнейшем движении КА (в основном,
внутри границы СДЛ, когда расстояние от КА до
центра Луны ρ меньше радиуса ее сферы действия
ρ ≤ RСДЛ ≈ 60 тыс. км) селеноцентрическое движе-
ние КА моделируется в рамках задачи четырех тел –
КА, Луна с учетом ее нецентральности с разложе-
нием селенопотенциала в ряд по сферическим
функциям 8 × 8, Земля и Солнце, как материаль-
ные точки) и определяется численным интегриро-
ванием системы дифференциальных уравнений
движения точки в невращающейся селеноцентри-
ческой геоэкваториальной системе прямоугольных
координат OXYZ. При этом используется среднее
равноденствие и средний геоэкватор стандартной
эпохи J2000.0. Дифференциальные уравнения, опи-
сывающие селеноцентрическое движение КА, име-
ют вид (2):

(2)

где ρ – селеноцентрический радиус-вектор КА; μi
и ri – гравитационные параметры и селеноцен-
трические радиус-векторы возмущающих небес-
ных тел, причем возмущение соответствует при
i = 3 – притяжению Земли, а при i = 4 – притяже-
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нию Солнца (μE = μ3; μ4 = μ2 = μS, μ1 = μM; r3 = –r1,
r4 = r3 + r2); aM = {aMx, aMy, aMz} – возмущающее
ускорение, вызванное нецентральностью поля
тяготения Луны с разложением ее потенциала в
ряд 8 × 8.

Векторы состояния небесных тел определяют-
ся из табличных эфемерид DE-421 [10]. В расче-
тах использованы следующие значения констант:
μE = 398600.4415 км3/с2; μM = 4902.79914 км3/с2;
μS = 1.32712439935 · 1011 км3/с2. Эфемеридная по-
правка Δt (TDB-UTC) принята равной 69.184 с. В
основных расчетах дата подлета к Луне меняется
на интервале от 1.I по 31.XII.2030.

4. АНАЛИЗ РАССМОТРЕННЫХ СХЕМ 
ВЫВЕДЕНИЯ КА НА ВЫСОКУЮ 

ОРБИТУ ИСЛ
Анализ рассмотренных схем выведения КА на

высокую круговую орбиту ИСЛ был проведен в
четыре этапа.

4.1. Рассмотренные схемы перелета на орбиту ИСЛ

На первом этапе анализа определяются схемы
выведения на целевые орбиты, отвечающие усло-
виям оптимальности в случае кеплеровского поля
и критериям простоты построения траекторий и
малого времени выведения на высокие орбиты
ИСЛ в общем случае реального поля притяжения.
В первую очередь к таким относятся схемы пря-
мого перелета КА от Земли с одноимпульсным и
трехимпульсным торможением при переходе на
орбиты ИСЛ. Ранее некоторые особенности ана-
лиза и характеристики таких переходов с учетом
реального гравитационного поля были рассмот-
рены в работах [6–9]. Здесь и далее характеристи-
ки таких переходов будут приведены на втором и
третьем этапах анализа. В работе также большое
внимание уделено двухимпульсному маневру
торможения – частному случаю трехимпульсного
перехода КА на высокие орбиты ИСЛ, при кото-
ром импульс в удаленной точке не сообщается, а
его влияние заменяется гравитационными возму-
щениями. Ранее этот маневр был рассмотрен в

работах [7–9]. Его анализу посвящен четвертый
этап исследования.

Далее проанализируем каждый из упомянутых
вариантов выведения на конечную высокую кру-
говую орбиту ИСЛ.

4.2. Одноимпульсный вариант торможения
На втором этапе рассматривается обычная

траектория выведения, реализующая схему пря-
мого перелета КА от Земли с одноимпульсным
маневром торможения у Луны. При такой схеме
выведения спутник в составе ракеты космическо-
го назначения (РКН) стартует в момент времени
tc с космодрома (Байконур, Восточный, Куру),
далее он выводится на промежуточную опорную
орбиту высотой ~200 км и наклонением ~51.6°,
затем в течение ~1–1.5 ч происходит пассивный
полет по этой орбите. В расчетный момент време-
ни t0 двигательная установка (ДУ) разгонного
блока (РБ) сообщает импульс скорости, перево-
дящий КА на траекторию полета к Луне. Далее в те-
чение ~4.5 сут после отделения от РБ КА летит к Лу-
не по высокоэллиптической траектории. Затем
спутник входит в СДЛ на расстоянии ~60 тыс. км от
ее центра, внутри которой движение происходит
по селеноцентрической орбите, близкой к гипер-
болической траектории.

В случае одноимпульсного торможения для
схода КА с гиперболы подлета к Луне на орбиту
ИСЛ двигательная установка КА (ДУ) сообщает
один тормозной импульс и получается конечная
высокая круговая орбита, в основном варианте ее
радиус принят равным af = 5 тыс. км. Схема тако-
го варианта выведения приведена на рис. 1.

4.3. Трехимпульсный вариант торможения
На третьем этапе анализа рассматривается тра-

ектория выведения, внешне напоминающая би-
эллиптический перелет. Но она учитывает возму-
щения и реализует схему прямого перелета КА от
Земли с апсидальным трехимпульсным маневром
торможения у Луны, то есть все три импульса ско-
рости сообщаются в апсидальных точках траекто-

Рис. 1. Схема прямого перелета с Земли на Луну с одноимпульсным переходом КА на круговую орбиту ИСЛ.
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рии перелета вдоль скорости. Этот вариант
управления близок к оптимальному [7, 8] и в силу
своей простоты взят для анализа. В таком случае
первый, тормозной, импульс сообщается в пери-
селении гиперболы подлета T0 на минимально
возможном с точки зрения практической реализа-
ции расстоянии r1 = rmin = RM + 100 км, и получает-
ся орбита Т1. Второй, разгонный, импульс сообща-
ется в апоселении (с учетом возмущений) высоко-
эллиптической орбиты T1 на заданном расстоянии
r2 ≈ 45 тыс. км от центра Луны, и получается орбита
Т2. Третий, тормозной, импульс сообщается в пе-
рицентре высокоэллиптической орбиты T2 и пере-
водит КА на конечную полярную круговую орбиту
ИСЛ радиусом af = 5 тыс. км. Схема трехимпульс-
ного торможения приведена на рис. 2.

На третьем этапе величина наклонения гипер-
болы подлета i0 подбирается так, чтобы в конце
перелета, с учетом возмущений получилась орби-
та с заданным наклонением, if = 90°:

1) Для заданного начального наклонения ги-
перболы к экватору i0l, величину которого в пер-
вом приближении (l = 0) можно принять равной
90°, определяем траекторию выведения КА на ко-
нечную орбиту, соответствующее ей текущее на-
клонение конечной орбиты i3l, а также его рассо-
гласование с целевым наклонением ∆ifl = i3l – if.

2) Меняем наклонение i0 начальной подлетной
гиперболической орбиты так, чтобы конечное
наклонение орбиты ИСЛ i3 равнялось заданному
if: |∆ifl| ≤ ε(if). В расчетах допустимая ошибка ε(if)
принята равной 0.001°. Если величина рассогла-
сования |∆ifl| больше допустимой ошибки ε(if), то
меняем величину подлетного наклонения

(3)

и переходим к этапу 1. Сходимость получается хо-
рошей. Задача решается за 5–6 итераций.

В результате, получаем траекторию выведения
с трехимпульсным торможением для перевода КА

+ = − Δ( )0 1 0l l fli i i

с учетом возмущений, на высокую полярную кру-
говую орбиту ИСЛ радиусом 5 тыс. км.

4.4. Двухимпульсный вариант торможения

На четвертом этапе исследуется траектория
выведения, реализующая схему прямого перелета
КА от Земли с апсидальным двухимпульсным ма-
невром торможения у Луны. Она является част-
ным случаем предыдущей схемы с трехимпульс-
ным переходом. В таком случае разгонный им-
пульс вблизи апоселения переходной орбиты не
сообщается, а начальный тормозной импульс и
начальное наклонение в периселении гиперболы
подлета КА к Луне подбираются так, что измене-
ние конечных расстояния в периселении и на-
клонения обеспечивается пассивно, под влияни-
ем гравитационных возмущений, в основном – от
Земли. В ряде случаев этот переход может быть
энергетически оптимальным. Схема двухим-
пульсного торможения приведена на рис. 3.

На четвертом этапе величина наклонения ги-
перболы подлета i0 подбирается примерно так-
же, как и на третьем этапе, за исключением фор-
мулы (3), по которой определяется величина под-
летного наклонения на (l + 1) итерации. На
каждой l-ой итерации проводится два расчета.
Для первого расчета, когда подлетное наклоне-
ние равняется i1l = i0l, получаем траекторию, дви-
гаясь по которой, КА переходит на конечную кру-
говую орбиту с наклонением  отличающимся от
заданного наклонения if = 90° на величину ∆i1l =
= if –  Для второго расчета подлетное наклоне-
ние i2l изменяется на величину ∆i1l: i2l = i0l+ ∆i1l, а
конечное наклонение  будет иметь рассогласо-
вание с if, равное ∆i2l = if –  Тогда на (l + 1)-ой
итерации подлетное наклонение i1 определяется по
формуле (4):

(4)

1
*,li

1
*.li

2
*
li

2
*.li

+ = +1 1 1( ) k ,l li i S

Рис. 2. Схема прямого перелета с Земли на Луну с трехимпульсным переходом КА на высокую круговую орбиту ИСЛ.

Сфера

1

действия
ЛуныΔVP

t0 E tc

T0

T2

T1

Tf

ΔV3

ΔV2

ΔV1

V∞

2

3

r1



КОСМИЧЕСКИЕ ИССЛЕДОВАНИЯ  том 60  № 3  2022

АНАЛИЗ ТРАЕКТОРИЙ ВЫВЕДЕНИЯ КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА 239

где S =  ∆i1l = if –  ∆i2l = if – 

Если  Иначе если

 иначе если 

В таком случае сходимость также получается хо-
рошей. Задача решается за 9–10 итераций.

В результате получаем траекторию выведе-
ния, использующую двухимпульсное торможе-
ние для перевода КА, с учетом возмущений, на
высокую полярную круговую орбиту ИСЛ ради-
усом af = 5 тыс. км. Отметим, что для этой схемы
апоселений траектории КА может подходить к
границе СДЛ или даже выходить за ее пределы.

5. ЧИСЛЕННЫЕ РЕЗУЛЬТАТЫ АНАЛИЗА

Для численного анализа используется ДУ с ха-
рактеристиками: тяга P = 420 кгс, удельный им-
пульс Pуд = 298.7 с. При подлете к Луне масса КА
принята равной m0 ≈ 2040 кг. Анализ затрат на n –
импульсное торможение, где n = 1, 2, 3, для пере-
хода на высокую полярную орбиту ИСЛ радиусом
af = 5 тыс. км проводился на интервале дат с 1.I по
31.XII.2030. Длительность полета от Земли до пе-
риселения у Луны составляет ∆t(З–Л) = 4.5 дня.
Для обеспечения лучшей видимости с россий-
ских станций слежения рассматриваются только
северные траектории отлета КА от Земли. При
этом подлет к Луне может происходить как с севе-
ра, так и с юга. Для одноимпульсного перехода
КА на орбиту ИСЛ варианты подлета КА к Луне с
севера или с юга равнозначны по энергетике. Для
определенности в работе для всех вариантов тор-
можения будет рассматриваться только вариант
подлета КА к Луне с юга.

( )
( )
Δ −
Δ − Δ

1 2 1

2 1

,l l l

l l

i i i
i i 1

*,li 2
*.li

> = ×
0

1.5, то k k 0.25.
| |l

S
i

≥ = ×
0

1, то k k 0.5;
| |l

S
i

< =
0

1, то k 1.
| |l

S
i

5.1. Одноимпульсный вариант торможения
На рис. 4 приведена величина тормозного им-

пульса при одноимпульсном выведении КА на
высокую полярную круговую орбиту ИСЛ радиу-
сом af = 5 тыс. км, при наклонении к экватору if =
= 90°. Из его анализа видно, что величина тормоз-
ного импульса ∆VT в течение года меняется в диапа-
зоне от ~639 до ~732 м/с, а конечная масса КА mf –
в диапазоне от ~1589 до ~1640 кг. Также на рис. 4
приведена зависимость расстояния от Земли до
Луны rЗ–Л(t) от даты подлета КА к Луне. Из его ана-
лиза видно, что прослеживается прямая зависи-
мость между величинами тормозного импульса и
расстояния от Земли до Луны. Зависимости носят
близкий к периодическому характер, их колебания
почти повторяются один раз в лунный месяц.

5.2. Трехимпульсный вариант торможения
На рис. 5 приведена зависимость суммарной

характеристической скорости апсидального
трехимпульсного перехода, для которого импуль-
сы сообщаются в апсидальных точках, причем
расстояние до Луны в точке сообщения второго
импульса задано равным 45 тыс км. Из его анали-
за видно, что на реализацию траектории прямого
перелета с трехимпульсным торможением у Луны
в 2030 г. потребуется запас суммарной характери-
стической скорости от ~560 до ~616 м/с. При
этом, подлетное наклонение в течение года меня-
ется в диапазоне от ~55° до ~77° (рис. 6), а конеч-
ная масса КА от ~1653 до ~1685 кг. Длительность
движения КА от периселения гиперболы подлета
(точка 1 на рис. 2) до перехода на орбиту ИСЛ
(точка 3 на рис. 2) в течение года меняется слабо
от ~3.77 до ~3.97 сут (рис. 7).

5.3. Двухимпульсный вариант торможения
На рис. 8 приведена суммарная характеристи-

ческая скорость такого апсидального двухим-

Рис. 3. Схема простого прямого перелета с Земли на Луну с двухимпульсным переходом КА на высокую круговую ор-
биту ИСЛ.
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пульсного перехода. Из его анализа видно, что
для заданного диапазона дат эта скорость меняет-
ся в пределах от ~525 до ~577 м/с. При этом, под-
летное наклонение в течение года меняется в диа-
пазоне от ~31.5° до ~66° (рис. 6), а конечная масса
КА – от ~1675.6 до ~1705 кг. Расстояние в удален-
ном апоселении rα варьируется в диапазоне от
~46.5 до ~65.5 тыс. км (рис. 9), а продолжитель-
ность движения КА от периселения гиперболы
подлета (точка 1 на рис. 3) до перехода на орбиту

ИСЛ (точка 2 на рис. 3) из-за этого сильно изме-
няется в пределах от ~4.21 до ~8.11 сут (рис. 7).

6. СРАВНЕНИЕ РАССМОТРЕННЫХ 
ВАРИАНТОВ ТОРМОЖЕНИЯ

Основные массово-энергетические характе-
ристики рассмотренных выше вариантов тормо-
жения, а также результаты их сравнения приведе-
ны в табл. 1. В ней и далее индексы (1), (2) и (3)

Рис. 4. Зависимости тормозного импульса ∆VT при одноимпульсном выведении КА на высокую полярную круговую
орбиту ИСЛ радиусом аf = 5 тыс. км, а также расстояния от Земли до Луны rЗ–Л (t) от даты перехода КА на орбиту ИСЛ.
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Рис. 5. Зависимость суммарной характеристической скорости ∆Vf трехимпульсного выведения КА на высокую поляр-
ную круговую орбиту ИСЛ радиусом а0 = 5 тыс. км от даты подлета КА к Луне.
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соответствуют характеристикам одно-, двух- и
трехимпульсного вариантов выведения КА, ин-
дексы (1-3) и (3-1) – означают разницу соответ-
ствующих величин в одно- и трехимпульсном ва-
риантах выведения, индексы (1-2) и (2-1) – озна-
чают разницу соответствующих величин в одно- и
двухимпульсном вариантах выведения, индексы
(2-3) и (3-2) – означают разницу соответствую-
щих величин в двух- и трехимпульсном вариантах
выведения, верхние числа в ячейках соответству-
ют наименьшим величинам соответствующего
параметра, а нижние числа – его наибольшим
значениям.

Для наглядности основные характеристики
рассмотренных выше вариантов торможения

представлены на рис. 6, 7 и 10. Так, на рис. 6 при-
ведены значения селенографического подлетно-
го наклонения для двух- и трехимпульсного вари-
антов торможения при переходе на высокую по-
лярную орбиту ИСЛ радиусом af = 5 тыс. км в
зависимости от даты подлета КА к Луне. На рис. 7
представлена продолжительность движения КА
от периселения гиперболы подлета КА к Луне до
перехода на орбиту ИСЛ для двух- и трехимпульс-
ного торможений в зависимости от даты подлета.
На рис. 10 приведены зависимости суммарной ха-
рактеристической скорости одно-, двух- и
трехимпульсного вариантов торможения при пе-
реходе на высокую полярную круговую орбиту

Рис. 6. Зависимости селенографического подлетного наклонения для двух- и трехимпульсного вариантов торможения
при переходе на высокую полярную круговую орбиту ИСЛ радиусом af = 5 тыс. км от даты подлета КА к Луне.
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Рис. 7. Зависимость продолжительности движения КА от периселения гиперболы подлета КА к Луне до перехода на
орбиту ИСЛ для двух- и трехимпульсного вариантов торможения в зависимости от даты подлета.
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ИСЛ радиусом af = 5 тыс. км в зависимости от да-
ты подлета КА к Луне.

Из анализа табл. 1, а также рис. 4, 5, 8 и 10 вид-
но, что для заданной схемы выведения РН “Со-
юз-2.1б” с РБ “Фрегат” выигрыш 3-импульсного
выведения над 1-импульсным  по суммар-
ной характеристической скорости меняется в
пределах от ~79 до ~116 м/с, а по конечной массе

( )1-3δ fV

КА δm(3-1) – от ~45 до 64 кг. Выигрыш 2-импульс-
ного выведения над 3-импульсным по суммарной

характеристической скорости  составляет
от ~29 до ~35 м/с, а по конечной массе КА δm(2-3) от
~20 до 22.2 кг. Выигрыш 2-импульсного выведе-
ния над 1-импульсным по суммарной характери-

стической скорости  составляет от ~114 до

( )3-2δ xV

( )1-2δ xV

Рис. 8. Зависимость суммарной характеристической скорости ∆Vf двухимпульсного выведения КА на высокую поляр-
ную круговую орбиту ИСЛ радиусом а0 = 5 тыс. км от даты подлета КА к Луне.
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Рис. 9. Зависимость расстояния в удаленной точке rα при двухимпульсном выведении КА на высокую полярную кру-
говую орбиту ИСЛ радиусом а0 = 5 тыс. км от даты подлета КА к Луне.
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~155 м/с, а по конечной массе КА δm(2-1) от ~65 до
~86.3 кг.

Из анализа рис. 8, 10 и табл. 1 видно, что для
наилучшего варианта, двухимпульсного выведения
на конечную орбиту в 2030 г., суммарная характе-
ристическая скорость  меняется в диапазоне
от ~525 до ~577 м/с, при этом масса КА на целевой
орбите варьируется от ~1652.9 до ~1694.8 кг. Также
анализ рис. 6 показывает, что влияние возмуще-
ний так сильно воздействует на траекторию, что в
случае двухимпульсного выведения подлетное на-
клонение i0 в зависимости от даты перехода КА на
орбиту ИСЛ меняется в пределах от ~32° до ~66°, а в
случае трехимпульсного – от ~55° до ~77°. Таким
образом, диапазон изменения подлетного накло-
нения в двухимпульсном случае существенно ши-
ре (и составляет ~34°, см. рис. 6), чем в трехим-
пульсном варианте, для которого этот разброс ра-

( )Δ 2
fV

вен ~22° (рис. 6). Такая же картина наблюдается и
для продолжительностей движения КА по орби-
там вокруг Луны, изображенных на рис. 7. Из его
анализа видно, что в случае двухимпульсного тор-
можения длительность маневра изменяется в
пределах от ~4.2 до ~8.1 сут, а в трехимпульсном –
в пределах от ~3.8 до ~ 4 сут.

Из полученных данных следует, что в классе
рассмотренных схем одно-, двух- и трехим-
пульсных перелетов (в рамках задачи четырех
тел – Луна, Земля, Солнце, КА) на высокую кру-
говую орбиту ИСЛ энергетически оптимальны-
ми (с меньшей величиной суммарной характе-
ристической скорости) являются двухимпульс-
ные перелеты. Для этих перелетов КА после
торможения на минимальном расстоянии от Лу-
ны КА переходит на сильно вытянутую эллипти-
ческую орбиту с апоселением в районе границы

Рис. 10. Зависимости суммарной характеристической скорости для одно-, двух- и трехимпульсного вариантов тормо-
жения при переходе на конечную высокую полярную круговую орбиту ИСЛ радиусом а0 = 5 тыс. км от даты подлета
КА к Луне.
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Таблица 1. Массово-энергетические характеристики решения задачи перехода на высокую полярную круговую
орбиту ИСЛ для 2030 г.

r1, км af, тыс. км  тыс. км  тыс. км ∆  м/с ∆  м/с ∆  м/с  кг  кг  м/с

1838.57 5 45 46.5
65.5

560
616

525
577

639
732

1652.894
1684.797

1675.047
1705.048

1588.717
1639.966

δ  м/с δ  м/с δ  м/с δ  кг δ  кг δ  кг

79
116

114
155

35
39

44.831
64.177

65.082
86.330

20.251
22.153

( )3
2 ,r ( )2

2 ,r ( )3 ,fV ( )2 ,fV ( )1 ,fV ( )3 ,fm ( )2 ,fm ( )1 ,fm
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сферы действия Луны, около 45–65 тыс. км. При
движении КА в районе апоселения происходит
необходимое сильное изменение элементов ор-
бит КА – не за счет импульса скорости в окрест-
ности апоселения, а за счет возмущений, в ос-
новном, от Земли. Затем КА в периселении сво-
ей орбиты подлетает к конечной орбите, в
общей точке сообщается заключительный им-
пульс скорости.

Замечание. Выполненный анализ учитывает
только номинальное движение КА и не учитывает
всегда возникающие ошибки управления и нави-
гации, а также необходимость проведения кор-
рекций, что, конечно, приведет к появлению до-
полнительных расходов топлива. Для выбора
энергетически оптимальных траекторий полета
необходимо минимизировать суммарные затраты
топлива – и на номинальное управление, и на
коррекцию траектории полета КА. Из-за боль-
шой чувствительности двухимпульсных траекто-
рий к действующим на КА возмущениям, расход
топлива на коррекцию для них будет, возможно,
больше, чем для более устойчивого трехимпульс-
ного выведения, что, в целом, может сократить
выигрыш двухимпульсного варианта выведения в
сравнении с трехимпульсным.

В будущих работах авторы планируют предста-
вить результаты анализа выведения с помощью
одно-, двух- и трехимпульсного торможений для
перехода на высокие круговые орбиты ИСЛ при
подлете к Луне с севера N, а также с учетом оши-
бок управления, навигации и коррекций траекто-
рии полета на орбиту ИСЛ.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ
В работе выполнен анализ выведения КА на

высокие круговые полярные орбиты ИСЛ радиу-
сом 5 тыс. км, их можно использовать для постро-
ения лунной спутниковой системы и, возможно,
для размещения окололунной пересадочной плат-
формы. Определены характеристики трех схем пря-
мого перелета КА от Земли к Луне с одно-, двух- и
трехимпульсным маневром торможения при пе-
реходе на конечную орбиту ИСЛ с подлетом к Лу-
не с юга S.

В рамках исследования разных схем полета от
Земли на орбиты ИСЛ развит алгоритм определе-
ния трехимпульсного перелета и разработан алго-
ритм определения его частного случая – двухим-
пульсного перелета, для которого промежуточ-
ный импульс – нулевой. Здесь, в частности,
предложен алгоритм подбора подлетного накло-
нения в случае двухимпульсного торможения при
переходе на высокую полярную круговую орбиту
ИСЛ радиусом 5 тыс. км.

Для времени перелета Земля–Луна 4.5 дня и на
интервале дат подлета КА к Луне с 31.XII.2029 по

1.I.2031 получены количественные результаты
анализа для рассмотренных вариантов торможе-
ния. Выполнен сравнительный анализ разных
схем маневра для номинальных траекторий, без
учета коррекций. В частности, проведено сравне-
ние результатов, полученных для двухимпульсно-
го перехода, с его одноимпульсными и трехим-
пульсными аналогами.

Показано, что для заданной схемы выведения
с помощью РН “Союз-2.1б” с РБ “Фрегат” выиг-
рыш трехимпульсного выведения над одноим-
пульсным  по суммарной характеристиче-
ской скорости меняется в пределах от ~79 до
~116 м/с, а по конечной массе КА δm(3-1) – от ~ 45 до
64 кг. Выигрыш двухимпульсного выведения над
трехимпульсным по характеристической скоро-
сти составляет  от ~29 до ~35 м/с, а по ко-
нечной массе КА δm(2-3) от ~20 до 22.2 кг. Выиг-
рыш двухимпульсного выведения над одноим-
пульсным составляет по характеристической
скорости  от ~114 до ~155 м/с, а по конеч-
ной массе КА δm(2-1) от ~65 до ~86.3 кг. Для такой
схемы выведения для варианта с двухимпульс-
ным торможением при переходе на указанную
конечную орбиту в 2030 г. суммарная характери-
стическая скорость  меняется в диапазоне от
~525 до ~577 м/с, при этом масса КА на целевой
орбите варьируется от ~1652.9 до ~1694.8 кг.

Показано, что возмущения, в основном, от
Земли, так сильно воздействуют на двух- и
трехимпульсную траектории, что в случае дву-
химпульсного выведения подлетное наклонение
i0 в зависимости от даты перехода КА на орбиту
ИСЛ меняется в пределах от ~32° до ~66°, а в слу-
чае трехимпульсного – от ~55° до ~77°. Таким об-
разом, диапазон изменения подлетного наклоне-
ния в двухимпульсном случае (~34°) существенно
шире, чем в трехимпульсном варианте, для кото-
рого этот разброс равен ~22°. Такая же картина
наблюдается и для продолжительности движения
КА по орбитам вокруг Луны. В случае двухим-
пульсного торможения она меняется в пределах
от ~4.2 до ~8.1 сут, а в трехимпульсном – в преде-
лах от ~3.8 до ~4 сут.

Расстояние в удаленном апоселении для
трехимпульсного варианта принято на основа-
нии предыдущего анализа равным 45 тыс. км, а в
двухимпульсном случае оно определяется алго-
ритмом, меняясь в широком диапазоне – от 46.5
до 65.5 тыс. км, таким образом, его разброс со-
ставляет ~19 тыс. км. Возникающее здесь, в рай-
оне границы сферы действия Луны относитель-
но Земли, сильное возмущение позволяет полу-
чить двухимпульсные траектории с нулевым
промежуточным импульсом скорости, имеющие
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в рассмотренных ситуациях наименьшие харак-
теристические скорости перелета.

Отмечена необходимость дальнейшего разви-
тия анализа задачи, в частности, с учетом коррек-
ций для парирования ошибок управления и нави-
гации при полете КА на заключительном этапе
перелета на орбиту ИСЛ.
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