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1. 1. ПионерскиеПионерские работыработы попо луннымлунным траекториямтраекториям -- aa
2

Проблема определения и исследования свойств лунных траекторий КА важна для 
космонавтики и небесной механики. Она занимает заметное место в исследованиях по 
механике космического полета. С первых работ и до сих пор главная проблема здесь –
определение слабоэнергетических траекторий полета для космических проектов.

Важное место в реализации первых лунных проектов, разработанных в СССР, ОКБ-1 
С.П. Королева, составили работы по лунным траекториям, выполненные в ИПМ им. 
М.В. Келдыша (ранее – ОПМ МИАН СССР), в отделе прикладной небесной механики 
и процессов управления, который с момента основания в 1953 г. был связан с именами 
М.В. Келдыша и Д.Е. Охоцимского. 

M.В. Keлдыш
ИПМ им. M.В. 
Keлдыша РАНС.П. Королев



b. «О некоторых задачах динамики полета к Луне» 
(В.А. Егоров, 1957 г., [1]) 
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Содержание:
Введение. – Проблемы теории полета к Луне 
1. Анализ уравнений движения, сведение к  круговой ограниченной проблеме трех тел 
2. Определение минимальных начальных скоростей, необходимых для достижения Луны
3. Численное определение минимальной скорости для попадания в Луну на первом обороте
4. Анализ невозможности захвата Луной КА, отлетающего с близкой окрестности Земли в 
рамках круговой ограниченной задачи трех тел – на первом обороте его траектории
5. Приближенный метод определения траекторий сближения с Луной, метод сфер действия
6. Анализ характеристик множества (пучка) траекторий сближения с Луной 
7. Задача о попадании в Луну, анализ разбросов и коррекции
8. Задача облета Луны, 9. Специальная задача облета - с возвращением в атмосферу Земли 
10. Задача о периодическом облете Луны
11. Задача о разгоне или торможении полета с помощью Луны – гравитационный маневр

Пионерской работой, получившей мировое признание,
стала  работа В.А. Егорова «О некоторых задачах динамики
полета к Луне», 1957 г. Исследование выполнено в 1953-1956 гг с
помощью численных расчетов на одной из первых в СССР БЦВМ 
СЦМ:~ 100 оп./с, оперативная память 124 яч.

Книги: 
Пространственная задача достижения Луны [2]
Динамика перелетов между землей и Луной ( c Гусевым Л.И.) [3]



4I. ВВЕДЕНИЕ
с. Методы расчета траекторий КА

1. Численное интегрирование уравнений движения точки в декартовой СК

1a. Декартовые координаты КА на траектории

где:
r=(x,y,z) – геоцентрический радиус-вектор КА;
rj=(xj, yj, zj) - радиус-вектор возмущающего тела;
µ=G m; µj=G mj - гравитационные параметры тел;

;
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1б. Метод Энке - Отклонения координат от невозмущенной орбиты
1в. Оскулирующие элементы орбиты: dqi/dt=fi(q, t, a(t))

2. Численно-аналитические методы: ∆qij=gij(q, tn); qi
+=qi

-+Σ ∆qij

a1= притяжение центральной Земли;
a2= гравитационные притяжения других тел (Солнца, Луны, планет,…)
а3- возмущение от сжатия Земли; 
а4 - возмущение от светового давления;
а5- прочие возмущения (атмосфера, гармоники поля Земли,...)

Рис. 1. Геоцентрическая СК
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3. Метод сфер действия

- сфера действия тела Pj относительно P1

Рис. 2. Система трех тел

Рис. 3. Сфера действия Луны
относительно Земли
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I. ВВЕДЕНИЕ
d. Методы расчета траекторий КА 



4. Метод «точечных» сфер действия

Метод точечной сферы действия Луны:
Сфера действия Луны стягивается в точку,

Геоцентрическая траектория КА 
представляется двумя дугами кеплеровских 
орбит, соединенных в центре Луны при ее 
облете. 

Здесь геоцентрическая скорость КА 
меняется скачком в соответствии с поворотом
вектора скорости КА «на бесконечности»
относительно Луны:

V∞
- = V ∞2 = V2-VM;  

V3 = VM + V∞
+; | 

V ∞- | = | V ∞+ | = V ∞
Расстояние до центра Луны должно быть 
больше ее радиуса

V∞
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Рис. 4. Метод точечной сферы действия Луны

6I. ВВЕДЕНИЕ
e. Методы расчета траекторий КА - c



Рис. 5. Ракета-носитель “Лунник”

с. Первые лунные полеты (1959 г.)
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Рис. 6. Геоцентрическая орбита КА 
Луна-1; 2-4 янв. 1959 г.: 
гиперболическая, время полета ~ 1,4 сут, 
пролет на ~ 5000 км от Луны

Рис. 7. Траектория полета КА Луна-2; 
13-14 сент. 1959 г.: 33,5 часа полета, 
точка попадания  в Луну – в море Ясности



d. Исследование траекторий облета Луны и анализ условий 
фотографирования (обратной стороны Луны ) и передачи 
информации (М.В. Келдыш, З.П. Власова, М.Л. Лидов, Д.Е. 
Охоцимский, А.К. Платонов, 1959 г. [14])

В 1958-1959 гг. в связи с разработкой в СССР автоматической космической
станции «Луна-3» для  фотографирования обратной стороны Луны и передачи 
полученной информации на Землю в ОПМ МИАН СССР им. В.А. Стеклова под 
научным руководством М.В. Келдыша было выполнено исследование лунных 
траекторий для реализации этой задачи проекта . 
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З.П. Власова и M.Л. Лидов
А.К. Платонов и Д.Е. Охоцимский



Траектория КА должна была соответствовать возможностям КА и его 
систем, условиям фотографирования, передачи информации на Землю, в 
пункты СССР, ограничениям по энергетике, быть устойчивой к возму-
щениям начальных данных, чтобы решить задачу без коррекции орбиты 
на пассивном участке полета. Выполненное фундаментальное 
исследование позволило решить задачу.

Ключевой момент анализа: «Северный» отлет к Луне был важен с 
энергетической точки зрения, «Северное возвращение» было необходимо 
для обеспечения видимости КА при возвращении его от Луны с пунктов 
СССР и  передачи фотоинформации с КА на территорию СССР. 

Для решения проблемы Д.Е. Охоцимский предложил «подныривать» под 
Луну, использовать  гравитационный лунный маневр и подлетать к 
Земле в северном направлении. В пучке траекторий был найден класс 
эллиптических орбит такого типа с  ∆V=V-Vпар~ - 60 м/с, с временем 2,5 
сут. Материалы работы стали основой  выбора траектории в проекте КА
«Луна-3» .

e. Исследование траекторий облета Луны и анализ 
условий фотографирования (обратной стороны 
Луны ) и передачи информации - b
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f. Исследование траекторий облета Луны и анализ условий 
фотографирования (обратной стороны Луны ) и передачи 
информации 

Рис. 8. Станция Луна-3

Рис. 9. Орбита 
станции Луна-3 

Рис. 10. Первое фото обратной 
стороны Луны (6 октября 1959)

Конструктор АЛС Луна-3 
Г.Ю. Максимов
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Переходная
орбита

старт
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ТОРМОЖЕ-
НИЕОриентация по 

Лунной вертикали
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радиоальтиметра

Включение ТДУ
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Рис. 11. Схема полета КА Луна 9

Рис. 12. Станция Луна-9 

Лунная поверхность 
у станции Луна-9 

КА Луна-9 для первой мягкой посадки на Луну (1966)
2. Развитие работ по лунным траекториям - a 11

Первая проблема проекта – нахождение энергетически оптимальной траектории с 
учетом расхода топлива на выведение, коррекцию и торможение. Траектория 
полета – еще более «слабая», с временем 3,5 сут,  ∆V= V-Vпар~ - 85 м/с
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Рис. 13. Схема полета КА Луна-10

2. Развитие работ по лунным траекториям - b

КА Луна-10 – первый ИС Луны (1966)

Г.Н. Бабакин
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Рис. 14a. Схема полета станции Зонд 6
(10-17.11.1968)

Рис. 14b. Спуск КА Зонд-6

Космические станции Зонд 5-8 для облета Луны (1968-70, СССР)

2. Развитие работ по лунным траекториям - с

1. Траектория полета: ИПМ АН СССР; ОКБ-1
2. Автономная навигация: ИПМ АН СССР (Энеев Т.М. и др.), ОКБ-1 (Чернышов К.К. и 

др.), НИИ МП (Гуськов Г.Я. и др.)
3. Управление спуском  в атмосфере Земли: ИПМ АН СССР (Охоцимский Д.Е. и др.), 

ЦАГИ (Ярошевский В.А.)
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Пилотируемые лунные экспедиции – проект Аполлон (США)
Автоматические лунные экспедиции с забором и возвратом лунного 
грунта и с Луноходом (Луна 15-17, 19-22, 24, 1969-1976, СССР) 

2. Развитие работ по лунным траекториям - d

Рис. 15. Схема полета станции Луна-20
Оптимальные траектории полета к Луне - еще более «слабые», время 
полета до Луны ~ 4,5 сут. Полет от Луны к Земле – без коррекции 

Луна-16, 20, 24 на Лунной поверхности
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2. Развитие работ по лунным траекториям - e

Указанные выше, используемые обычно траектории прямого перелета между 
Землей и Луной имеют гиперболическое движение относительно Луны и 
используют химические двигатели для маневров. Для них характерен большой 
расход топлива для торможения при посадке на поверхность Луны и при переходе 
на орбиту спутника Луны (для полета Земля-Луна) или для разгона с поверхности 
Луны или с орбиты спутника Луны (при отлете к Земле от Луны).

Поэтому важен поиск новых слабо-энергетических Лунных перелетов: a) 
перелетов с другими схемами полета; б) перелетов Земля-Луна с пассивным
захватом и перелетов Луна-Земля с пассивным освобождением у Луны - за
счет использования гравитационных воздействий ; в) перелетов с более
экономичными двигателями, например, электро-реактивными. 

Так, при определенных условиях Биэллиптическая схема Штернфельда для перелета 
между круговыми орбитами становится энергетически выгоднее прямой схемы 
Гомана-Цандера.

С другой стороны, было понято, что Луна может стать  основой 
гравитационного маневра в решении различных задач, порождая новые лунные 
траектории.

Эти идеи стали основой ряда новых решений при определении слабо-энергетических 
Лунных траекторий.
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ВЫВЕДЕНИЕ КА НА ГЕОСТАЦИОНАРНУЮОРБИТУ
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Рис. 16. Энергетика выведения КА на 
ГСО для двух схем полета
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3. Перелеты между Землей и Геостационарной орбитой - а

Рис. 17a. Траектория выведения 
КА на геостационарную орбиту
с гравитационным маневром у 
Луны (Ивашкин, Тупицын, 1970

[12,13,4])
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Рис. 17b. Движение КА у Луны

Может использоваться облет Луны у восходящего и нисходящего узла ее орбиты.



Рис. 18. Траектория выведения 
КА ASIA SAT 3/HGS-1 на ГСО – 1998 [45]

Б. ВЫВЕДЕНИЕ КА НА ГЕОСТАЦИОНАРНУЮОРБИТУ
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3. Перелеты между Землей и Геостационарной орбитой - b



Возвращение КА с ГСО на Землю

Рис. 19. Tраектория пологого спуска ГСС 67026А с ГСО на Землю при 
использовании Лунного гравитационного маневра (c облетом Луны 
вблизи восходящего узла ее орбиты) (Ивашкин В.В. [8, 9, 10])
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Возвращение КА с ГСО на Землю
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Рис. 20. Траектория 
обходного спуска КА с ГСО 
на Землю, нормального к ее 
поверхности, при 
использовании Лунного 
гравитационного маневра 
(Ивашкин В.В. [11])
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3. Перелеты между Землей и Геостационарной орбитой - d

Траектории вертикального подлета к атмосфере Земли 
требуют немного бо’льших затрат энергетики, но они 
надежнее решают задачу разрушения КА в атмосфере. 

Построены также траектории спуска ГСС при облете Луны вблизи ее 
нисходящего узла орбиты.



Рис. 21. Зависимость основных характеристик траектории возвращения КА с ГСО на 
Землю от конечного расстояния в условном перигее [10]

203. ХАРАКТЕРИСТИКИ «ОБХОДНЫХ” ПЕРЕЛЕТОВ 

ГСО-ЗЕМЛЯ - e
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4.  ПЕРЕЛЕТ ЗЕМЛЯ-ЛУНА С “ВНУТРЕННИМ” ЗАХВАТОМ- a

Рис. 22a. Геоцентрическая 
промежуточная орбита с доста-
точно большой константой 
площадей с внутренним захватом
(в точке С у L1) [11]
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Рис. 22b. Селеноцентри-
ческая промежуточная 
орбита внутреннего захвата
(вблизи L1 (в конце полета)
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Рис. 22c. Эволюция  
селеноцентрической 
орбиты после захвата
(rπ0=3 т.км, rα0=51т.км)
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Построение такой орбиты - в работе E.Belbruno [28]. Осуществляя выведение КА с малой 
тягой на такую орбиту с близкой к Земле орбиты и затем с нее на конечную селеноцент-
рическую орбиту, получим перелет с малой тягой от Земли к Луне, типа SMART-1 [33]. 



Fig. 23a. Geocentric trajectory of the SC 
SMART-1 for a flight from Earth to Moon with 
a low electric-jet thrust – the first part of flight. 

Fig. 23b. Selenocentric trajectory of 
the SC SMART-1 – the second part of 
flight (B.H. Foing, G.D. Racca, et al. 
[33]). 
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4.  ПЕРЕЛЕТ ЗЕМЛЯ-ЛУНА С “ВНУТРЕННИМ” ЗАХВАТОМ- b



Рассмотрев биэллиптическую схему в системе 
четырех тел Земля-Луна-Солнце-КА, можно 
получить новый, «обходной» тип траекторий
Земля-Луна [Miller and Belbruno; Hiten;Yamakawa;
Biesroek и Janin; Bello Mora; Koon; Ивашкин; и 
др.], см. рис. 24, 25.

Они динамически отличны от биэллипти-
ческих перелетов:

- Подъем перигея и увеличение константы 
площадей здесь производится Солнечным
притяжением (S), а не импульсом;

- Приближение к Луне происходит по
эллиптической орбите под влияния Лунно-
Земной гравитации - есть временный захват
Луной в районе точки либрации L2;

- Отсюда следует заметное уменьшение
скорости торможения у Луны.

При этом для разгона КА на большое 
расстояние от Земли (1,5 млн. км.) используется 
гравитационный маневр у Луны)
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Рис. 24. Геоцентрическая «обходная» 
траектория Земля-Луна и ее пассивное 
продолжение (P1: V∞= 0.4 км/с; 
P2: V∞=0.2 км/с; C, Es: V∞= 0)
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Рис. 24. «Обходная» траектория перелета Земля-Луна:
селеноцентрическое движение на заключительной фазе полета

5. “ОБХОДНЫЕ” ПЕРЕЛЕТЫ ЗЕМЛЯ-ЛУНА - b



5.  “ОБХОДНЫЕ” ПЕРЕЛЕТЫ ЗЕМЛЯ-ЛУНА - с

110 130 150 170
-0.16

-0.12

-0.08

-0.04

0.00

0.04

C(E=0)

2E,
km2/s2

t, days

F

Es

Pr

25. Cеленоцентрическая энергия  на 
«обходной» траектории Земля-Луна
для заключительной фазы полета.
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Рис. 26a. Полет КА Hiten - переход 
на высокоапогейную траекторию 
обходного типа, 1991 (Uesugi, 
Kuninori [ 47], Hiroshi Yamakawa et al. 
[34]).

Рис. 26b. КА Hiten
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Рис. 27 . Обходной «внутренний» перелет Земля-Луна с захватом у точки либрации L1 :
а) Геоцентрическое движение; б) Селеноцентрическое движение на конечной

фазе движения (Ивашкин В.В. [11])

a b

5. ОБХОДНЫЕ ПЕРЕЛЕТЫ ЗЕМЛЯ-ЛУНА - d
- случай «ВНУТРЕННЕГО» ЗАХВАТА



6. ПЕРЕЛЕТЫ ЛУНА- ЗЕМЛЯ -a

Рис. 28. Геоцентрическая «обходная» 
траектория Луна- Земля:
D-отлет (11.05.2001), Es –
освобождение (V∞=0), rmax≈1.47·106 км, 
F-конечная точка (Hπ =50 км, ∆t ≈ 113 
сут ), M - Луна, E – Земля

Схема «обходного» перелета Луна-
Земля

«Обходные» перелеты Луна-Земля, 
используют сначала полет от Земли и 
орбиты Луны за сферу притяжения 
Земли и только затем – к Земле [H.
Yamakawa 34); В.В. Ивашкин 7, 40)], см. 
рис. 28.
Динамически они также отличны от 
биэллиптических перелетов А.
Штернфельда:
- Отлет от Луны происходит по 
эллиптической орбите с пассивным 
освобождением от Лунного 
притяжения из-за гравитации 
Земли;
- Снижение перигея происходит 
пассивно, из-за гравитации Солнца.
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Рис. 29. Селеноцентричес-
кая «обходная» траектория 
Луна- Земля на начальном 
участке полета
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Построены также траектории обходных «внутренних» перелетов
от Луны к Земле через окрестность точки либрации L1.



29

Здесь кривые H0=100 км
соответствуют отлету КА с 
периселения орбиты ИСЛ с данной 
высотой. Линии H0=0 представляют 
старт КА с поверхности Луны.

Уменьшение импульса скорости при 
отлете к Земле составляет 160-250 
м/с.

Рис. 30. Уменьшение импульса скорости для «обходного» 
перелета Луна-Земля по сравнению с прямым перелетом  - в 
зависимости от большой полуоси орбиты отлета к Земле и 
скорости на «бесконечности» прямого полета

5. “ОБХОДНЫЕ” ПЕРЕЛЕТЫ ЛУНА- ЗЕМЛЯ - с
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Таким образом, анализ задачи
движения КА между Землей и Луной
доказывает существование
«обходных» траекторий, которые
имеют мéньший расход топлива, чем
для обычных, прямых перелетов.



6. ЗАКЛЮЧЕНИЕ –a 

Пионерские работы школы ИПМ им Келдыша РАН по механике космического 
полета, созданной М.В.Келдышем и Д.Е.Охоцимским, по исследованию и 
определению лунных траекторий КА имели фундаментальное значение как 
для теории космических полетов, так и для практики космонавтики. Они 
послужили надежной базой многих дальнейших работ по лунным траекториям 
КА.
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Численный и теоретический анализ задачи движения точки в пространстве Земля-
Луна доказывает, что использование гравитационных возмущений в системе Земля-
Луна-Солнце-точка позволяет построить новые, слабоэнергетические типы лунных 
траекторий. Они
- для перелета Земля-Луна позволяют осуществить практически пассивный перелет на
некоторую орбиту спутника Луны, т.е. обеспечивают гравитационный захват Луной 
(временный);  

- для перелета Луна-Земля позволяют выполнить пассивный полет к Земле с некоторой
орбиты спутника Луны, т.е. обеспечивают гравитационное освобождение от Лунного
притяжения; 

- позволяют осуществить перелеты между Землей и ГСО с близким облетом Луны, что
дает возможность пассивно изменить некоторые элементы орбиты точки. 

- позволяют осуществить перелеты между Землей и Луной с электро-реактивными 
двигателями с малой тягой с захватом Луной или пассивным освобождением от 
Лунного притяжения.



Исследование выполнено при поддержке РФФИ (Грант 06-01-00531) и 
Гранта поддержки научной школы НШ-1123.2008.1.

6. ЗАКЛЮЧЕНИЕ – b 

Автор признателен M. Bello Mora, J.J. Martinez Garcia, Г.Т. Кайзер, Д.Е. 
Охоцимскому, В.Г. Петухову, А.К. Платонову за инициирование и поддержку 
работы, а также полезные обсуждения различных аспектов работы. 
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Спасибо за внимание!

В применении к перелетам КА эти траектории позволяют реализовать полет
заметно более экономично, требуют мéньшего расхода топлива, хотя и имеют

бóльшее время полета и являются более сложными, для их реализации требуется
более точная система управления, чем для обычных перелетов КА.
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