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Введение. В докладе дан обзор работ по лунным траекториям (ЛТ) космического аппарата (КА) – от пионерских работ 1950-х гг. (Егоров В.А., Охоцимский Д.Е., Лидов М.Л и др. [1-8]), до современных исследований новых слабоэнергетических траекторий («обходного» типа, с захватом Луной для полета Земля-Луна и пассивным освобождением от притяжения Луны для перелета Луна-Земля [8-19]). Рассмотрены также лунные траектории, соответст-вующие перелетам между Землей и геостационар-ной орбитой ГСО с помощью гравитационного ма-невра у Луны и часто приводящие к энергетически экономному решению задачи [20-23]. Исследуется проблема слабоэнергетического перелета КА от Земли к Луне с малой тягой [24, 25]. Рассмотрены методические вопросы определения лунных траек-торий [19]. Показано, что переход от упрощенных моделей движения к более сложным и реальным, учитывающим влияние гравитационных возмуще-ний, позволяет получить новые траектории, предс-тавляющие несомненный интерес для космонавтики и небесной механики. 

Классификация лунных траекторий. Лунными траекториями КА называют такие траектории поле-та КА, для которых минимальное расстояние (min до центра Луны меньше радиуса ее сферы действия (66 тыс. км). 
В зависимости от небесных тел отлета и прилета ЛТ можно разделить на несколько групп: - Траектории полета от Земли к Луне; - Траектории полета от Луны к Земле; - Траектории экспедиций Земля-Луна-Земля; - Траектории полета от Земли к Луне, пролета у Луны и обратного полета к Земле; - Траектории полета от Земли к Луне, пролета у Луны и дальнейшего полета к другому небесному телу. 
В зависимости от величины ускорения, используемого для управления и маневров при фор-мировании ЛТ КА, сейчас встречаются два типа траекторий: - Траектории полета КА с двигателями большой тяги; - Траектории полета КА с малой тягой (сейчас такая тяга, создается, в основном, электрореактивными двигательными установками). 
В зависимости от схемы перелета между Землей и Луной лунные траектории КА можно разделить на три группы: - Прямые перелеты с большой тягой. Главная, пассивная часть траектории прямого перелета между Землей и Луной состоит из основной геоцентрической дуги в сфере действия Земли и небольшой дуги в сфере действия Луны (СДЛ) [1-8, 26, 27]; - Непрямые, обходные перелеты с большой тягой [8-19]. Эти перелеты геометрически близки биэллиптическим перелетам Штернфельда [28, 29], но динамически отличаются от них; - Многовитковые перелеты с малой тягой [24, 25]. 
В зависимости от схемы выведения ракеты с большой тягой на траекторию полета от Земли к Луне различают перелеты с непрерывной схемой выведения и перелеты с пассивным участком на промежуточной орбите ИСЗ [5]. 
В зависимости от числа активных участков для разгона с круговой или околокруговой орбиты ИСЗ (или ИСЛ) на сильно вытянутую эллиптическую (или гиперболическую) орбиту или для обратного торможения различают: ЛТ с одним активным участком или ЛТ с несколькими участками [30, 31]. 
В зависимости от баллистической цели полета от Земли к Луне их можно разделить на несколько групп: - Траектории высокоскоростного достижения поверхности Луны (Луна-2, СССР, 12-14 сент. 1959 г.); - Траектории мягкой посадки на поверхность Луны (Луна-9, СССР, 31 янв.–3 фев. 1966 г.); - Траектории перехода на орбиту ИСЛ (Луна-10, СССР, 31 марта-3 апр. 1966 г.); - Облет Луны и полет к Земле или другой цели (Луна-1, 2-4 янв. 1959 г., Луна-3, 4-7 окт. 1959 г.; Зонд-5-8, 1968-1970 гг.) [8]. 
Проблема лунных траекторий и ее междис-циплинарные связи. Хотя вопросы определения траектории полета от Земли к Луне изучали еще пи-онеры космонавтики (например, в [28]), первое фун-даментальное научное исследование этой проблемы выполнено В.А. Егоровым [1]. Затем, с развитием практической космонавтики и космических исследований Луны, с 1959 г., эти вопросы стали интенсивно изучаться - и в практическом отношении, для обеспечения лунных проектов, и в теоретическом, в частности, примыкая к работам в небесной механике и в теории оптимального управления. Так что сейчас проблема определения и исследования лунных траекторий стала крупной и важной многогранной и междисциплинарной научно-технической дисциплиной. С одной стороны, теоретически, она является предметом механики (или часто говорят – динамики) космического полета [3, 32, 33]. С другой стороны, при анализе конкретного лунного проекта эта проблема является предметом космической баллистики, является элементом баллистического проектирования космического аппарата, космической операции. При этом проектирование лунной траектории должно обеспечить выполнение целей проекта, соответствуя ограничениям и возможностям наземных систем и систем космического аппарата, в частности систем управления и навигации. Задачи проекта должны решаться, как правило, с минимизацией энергетических расходов, ибо проблема максимизации полезной массы обычно - главная задача проекта. Поэтому проблема Лунных траекторий тесно связана с теорией оптимального управления, оптимизации полета. Анализ лунных проектов и их траекторий показывает следующие реализованные пути оптимизации лунных траекторий: 

- переход от непрерывного выведения с Земли на траекторию полета к Луне к разрывной схеме выведения с участком пассивного движения по промежуточной орбите. Это уменьшает гравитационные потери на участке разгона к Луне [5];
- увеличение времени полета к Луне. Это уменьшает константу энергии орбиты полета к Луне и, как следствие, - характеристическую скорость и расход топлива на разгон к Луне, а также константу энергии орбиты подлета к Луне и расход топлива на торможение у Луны;
- переход от схемы с одним активным участком разгона с промежуточной орбиты на орбиту полета к Луне к схеме с двумя или несколькими активными участками разгона, с введением промежуточных орбит пассивного движения по ним. Это, хотя и увеличивает время полета, но приводит к уменьшению гравитационных потерь при разгоне и приближает энергетику разгона к импульсной; это позволяет также уменьшить тягу и массу двигателя и увеличить массу полезного груза [30, 31]. Одновременно это позволяет точнее определить движение КА и точнее реализовать орбиту полета к Луне, уменьшить расходы на коррекцию траектории;
- переход от «прямой» схемы полета между Землей и Луной к «обходной» схеме в рамках задачи четырех тел - с пассивным захватом Луной при полете к Луне и освобождением от Лунного притяжения при полете к Земле, что, хотя и повышает время полета и требования к точности управления, уменьшает расход топлива на лунные операции. Это соответствует ситуации в классической задаче оптимизации перелета между круговыми компланарными орбитами, где есть два решения: двухимпульсное решение Гомана-Цандера [26, 27] и биэллиптическое решение Штернфельда [28, 29] - иногда вторая схема перелета более экономична, чем первая;
- использование при перелете от Земли к Геостационарной орбите ГСО (при достаточно большой широте космодрома) и при перелете с ГСО к Земле обходного перелета с Лунным гравитационным маневром; это приводит к уменьшению энергетики полета по сравнению с «прямым» полетом [20-23];

- переход при разгоне от Земли и при торможении у Луны от химических двигателей к электрореактивным двигателям с малой тягой и большей скоростью истечения и большей удельной тягой. Это, хотя и увеличивает время полета, существенно уменьшает расход топлива на разгон [24, 25]. 
Методы анализа. В зависимости от задачи и требуемой точности определения траектории применяют различные методы - как для «точного» численного, так и для приближенного качественного определения и анализа траекторий. Для численного анализа используется модель ограниченной задачи трех тел (Земля, Луна, КА), а также модель четырех тел (Земля, Луна, Солнце, КА) с учетом сжатия Земли и тяги двигателя:

dr/dt=V, dV/dt= (((E/r3)r+aE+aM+aS+P/m,            (1a)
dm/dt= (P/c;                                                             (1b)
aEx= aE0 [(1+5z2/r2] x/r;                                            (2a)
aEy= aE0 [(1+5z2/r2] y/r;                                           (2b)

aEz= aE0 [(3+5z2/r2] z/r;                                            (2c)
aE0=3(EJ2Re2/(2r4);                                                   (2d)
aM=(M{(rM/rM3+(rM(r)/(rM(r(3};                           (3)

aS=(S {(rS/rS3+(rS(r)/(rS(r(3}.                               (4)
В этой системе дифференциальных уравнений (1(4) движения КА: используется невращающаяся геоэкваториальная геоцентрическая система прямоугольных координат OXYZ; r (x, y, z), V (Vx, Vy, Vz), m – радиус-вектор, вектор скорости и масса КА, r=|r|; rM, rS – геоцентрические радиус-векторы Луны и Солнца (их координаты определяются обычно по JPL-эфемеридам, например, DE-403, DE-405, или по аналитическим разложениям [34, 35]), rM =|rM|, rS= |rS|; (E (=398600.4481 км3/с2), (M (=4902.79914 км3/с2), (S (=132712439935 км3/с2) - гравитационные параметры Земли, Луны и Солнца; P – тяга двигателя (при пассивном движении P=0), P=|P|, с – скорость истечения из сопла двигателя; aE (aEx, aEy, aEz), aM , aS – возмущающие ускорения, вызванные сжатием Земли, притяжением Луны и Солнца; Re (= 6378.136 км), J2 (=0.0010826348)– экваториальный радиус и коэффициент 2-ой зональной гармоники геопотенциала Земли. Иногда учитывают еще давление солнечного света. В некоторых случаях принимают во внимание также притяжение больших планет, в первую очередь Юпитера и Венеры. Модель задачи четырех тел часто существенна, ибо решения с захватом для перелетов между Землей и Луной можно осуществить только в рамках данной модели. Интегрирование уравнений движения КА осуществляется в инерциальной или вращающейся системе координат. Используются разные методы интегрирования [36, 37]. Для качественного анализа используются метод сфер действия Земли и Луны [1-4], который сейчас обычно применяется в виде модели «точечной» сферы действия Луны [1-4, 20, 21, 38, 23], а также методы теории эволюции орбит под влиянием гравитационных возмущений (например, [39]). 
Рассмотрим кратко перелеты между Землей и Луной, а также между Землей и ГСО. 

Перелеты от Земли к Луне. Для прямого перелета от Земли к Луне первая дуга близка к дуге геоцентрической кеплеровской орбиты - эллипса, гиперболы или параболы. Здесь движение КА, в основном, определяется притяжением Земли. Вторая дуга - в сфере действия Луны – для прямого перелета всегда близка к дуге селеноцентрической кеплеровской гиперболы. Движение КА здесь, в основном, определяется притяжением Луны. Такими прямыми является большинство реализованных лунных траекторий, начиная с первых Лунников и до настоящего времени. 
На рис. 1 приведена схема полета Луны-1 [5]. Это был первый в мире полет к Луне, станция была названа «Мечтой». Геоцентрическая орбита была гиперболической, впервые была достигнута и превышена вторая космическая скорость. При запуске была использована непрерывная схема выведения. Время полета до Луны составило ~ 34 часа. 4 января 1959 г. станция пролетела на расстоянии ~5965 км от поверхности Луны. Затем Луна-1 стала первой в мире искусственной планетой.
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Рис. 1. Геоцентрическая орбита КА Луна-1 (1: траектория КА; 2: орбита Луны; 3: Луна в момент старта; 4: Луна при сближении с КА..
КА Луна-2 впервые достигла поверхности Луны, двигаясь по близкой траектории. Не было коррекции орбиты, точному попаданию в Луну способствовала малость ошибок выведения и слабая чувствительность гиперболической орбиты КА к ошибкам начала пассивного полета, обусловленными исполнительными ошибками ракеты выведения. Не было и торможения скорости при сближении с Луной.
КА Луна-3 впервые облетела Луну, сфотографировала ее обратную сторону и передала на Землю снимки. На рис. 2 приведена схема ее полета [5]. Орбита полета к Луне – эллиптическая, время полета до Луны ~ 2,5 сут; максимальное расстояние от Земли в апогее орбиты составило 480 тыс. км [6]. Коррекции орбиты также не было, реализация полета достигнута малостью ошибок выведения.
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Рис. 2. Схема полета КА Луна-3 (1: Земля; 2: орбита КА; 3: Луна; 4: орбита Луны; 5: Фотографирование; 6: передача фотоснимков).
На рис. 3 дана траектория полета КА Луна-9 [5], со-вершившего впервые мягкую посадку на Луну. Траектория КА Луна-9 – эллиптическая, с временем полета до Луны ~ 3, 5 cут. Она использует промежуточную орбиту при выведении, измерения и коррекцию на среднем участке, торможение селеноцентрической гиперболической скорости перед посадкой. Оптимальная траектория определена из условия максимума конечной массы после разгона, коррекции и торможения [40, 41, 3]. Надежное торможение с малыми остаточными скоростями обеспечивалось автономной системой «Лунная вертикаль» ориентации двигателя по направлению на центр Луны на некотором замечательном расстоянии от Луны (~8500 км), где это направление параллельно фактической скорости у поверхности Луны [40-42]. 
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Рис. 3. Траектория полета КА Луна-9 (1: старт; 2: промежуточная орбита; 3: измерения; 4: коррекция орбиты; 5: участок торможения; 6: ориентация КА по лунной вертикали, ((8500 км; 7: включение радиовысотомера; 8: включение тормозного двигателя; 9: выключение двигателя; 10: мягкая посадка).
Луна-10 стала первым искусственным спутником Луны. Ее траектория близка к траектории КА Луна-9, на основе которого был создан КА Луна-10. 
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Рис. 4. Траектория полета КА «Зонд-6».

КА Зонд-5 (15-21 сент. 1968) впервые в мире облетел Луну и вернулся на Землю со 2-ой космической скоростью. На рис. 4 приведена траектория полета аналогичного КА Зонд-6, совершившего управляемый спуск в атмосфере. Здесь 1 - выведение на промежуточную орбиту; 2 – промежуточная орбита; 3 – старт к Луне; 4 – 1-я коррекция; 5 – движение без коррекции; 6 – облет Луны; 7 – 2-я коррекция; 8 – 3-я коррекция; 9 – отделение спускаемого аппарата; 10 – спуск в атмосфере; 11 – коридор входа. Для пилотируемого варианта КА Зонд была разработана система автономной навигации «Альфа» с использованием оптических измерений с помощью секстанта и отечественной Бортовой Цифровой Вычислительной Машины БЦВМ Салют-1 [43].
В 1968-1972 гг был реализован проект США пилотируемой Лунной экспедиции «Аполлон» (Аполлон-8-17). В 1969-1976 гг. была осуществлена Советская программа автоматических исследований Луны (Луна-15-24), - с ИСЛ, с забором и доставкой на Землю лунного грунта и Луноходами, с временем полета до Луны ~4.5 сут. В рамках этих проектов был совершен ряд перелетов Земля-Луна. В последнее время осуществлено несколько новых лунных проектов (Япония, Китай, Индия, США). Все эти полеты имеют прямую схему перелета Земля-Луна. 
Обычные траектории «прямого» перелета между Землей и Луной имеют гиперболическое движение относительно Луны. Для захвата надо увеличить константу площадей L геоорбиты [1-4]. В последнее время найдены траектории полета к Луне с захватом Луной. Сначала захват был найден для полета к Луне с малой тягой [9], «раскрутка» увеличивает константу L. Полет такого типа был реализован в Европейском проекте SMART-1 (2003 г. [24, 25]). На рис. 5, 6 дана типичная пассивная орбита захвата такого типа [18, 19]. На ее основе построен перелет к Луне с орбиты близкого спутника Земли [25].
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Рис. 5. Геоцентрическое движение с захватом Луной в точке С.
[image: image6.emf]  1  


Рис. 6. Селеноцентрическое движение с захватом Луной в точке С ( r(f =3 000 км, r(f =51 000 км).
Затем были найдены «обходные» перелеты Земля-Луна в рамках задачи четырех тел (Земля, Луна, Солнце, точка). Здесь также имеем движение точки в сфере действия Луны по эллиптическим орбитам, реализуя с помощью гравитационных возмущений временный захват Луной (см., например, [10-19]). На рис. 7, 8 дан пример такого перелета с «внешним» захватом у залунной точки либрации L2 [14]. Здесь имеет место сначала отлет от Земли E (из точки D) на ~ 1,5(106 км. В этом районе под влиянием притяжения Солнца S увеличивается константа площадей и перигейное расстояние орбиты до r( ( 480 тыс. км, и КА сближается с Луной M.
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Рис. 7. Обходной» перелет Земля-Луна (геоцентрическое движение).
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Рис. 8. Конечная часть «обходного» перелета Земля-Луна (селеноцентрическое движение)

Затем происходит эволюция орбиты точки под влиянием, в основном Луны и Земли. Сначала, на небольшой дуге P1P2C, происходит быстрое гашение селеноцентрической энергии до нуля. В точке С, в районе коллинеарной залунной точки либрации L2 системы Земля-Луна, – захват Луной M. Далее на дуге CF возмущения от Земли вызывают дальнейшую эволюцию орбиты, в том числе уменьшение энергии. В конечной точке F-периселений орбиты спутника Луны, для нее r(f =1838 км, r(f =75072 км, if=900 [14].

Эта схема полета по сравнению с «прямым» перелетом дает заметное уменьшение (на ~ 200 м/с по скорости) энергетики. Она была впервые осуществлена японским проектом Hiten (1990-1993 гг. [11]).
Найдены также перелеты Земля-Луна с захватом в районе долунной точки либрации L1, рис.9 [18, 19].

Перелеты от Луны к Земле. Реализовано несколько перелетов из окрестности Луны в близкую окрестность Земли – по прямой схеме. Это, во-первых, перелеты КА «Зонд-5-8» (рис. 4).
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Рис. 9. Полет Земля-Луна с «внутренним» захватом. 

Далее, это перелеты в рамках проекта США Аполлон (1968-1972), а также проекта СССР автоматической экспедиции по забору и возврату Лунного грунта (Луна-16, 20, 24, 1970-1976), они имели близкие траектории, лишь полеты советских КА с Луны на Землю удалось осуществить без коррекции траектории.

Построены также «обходные» перелеты Луна-Земля, они осуществляют пассивное освобождение от Лунного притяжения [12, 16] вблизи как точки L2, так и точки L1. Рис. 10 дает пример такой траектории с освобождением (Es) у точки либрации L2 [16].
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Рис. 10. «Обходной» перелет Луна – Земля.
Перелеты между Землей и ГСО. Спутники на ГСО, важные для современной космонавтики, ставят перед прикладной небесной механикой ряд задач, в частности, задачу выведения КА с Земли на ГСО и задачу удаления КА с ГСО. Относительно выведения КА на ГСО с помощью большой тяги численно-аналитическое исследование [20, 21] показало, что при широте точки старта свыше ~ 28( (это выполняется для Российских космодромов Байконур и Плесецк) энергетически выгоднее использовать не прямую «квазигомановскую» схему полета, а «обходную», с близким облетом Луны. При этом выполняется Лунный гравитационный маневр с пассивным изменением наклонения и перигейного расстояния орбиты КА и лишь затем осуществляется полет к ГСО, см. Рис. 11. 
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Рис. 11. Перелет с Земли на ГСО с облетом Луны.


Данная схема полета была реализована для выведения спутника ASIASAT 3/HGS-1 [8, 22], и это было названо «наиболее впечатляющим» космическим событием 1998 г. [22].

Для задачи активного спуска КА с ГСО также энергетически выгоднее использовать не «прямую» траекторию с уменьшением скорости КА (на ~ 1,5-3 км/с), а «обходную» траекторию с увеличением скорости КА (на ~1,1 км/с), подлетом к Луне и выполнением гравитационного маневра [17-19, 23] c пассивным уменьшением перигейного расстояния орбиты КА до радиуса Земли или до еще меньшего значения. Затем КА летит к Земле E. На Рис. 12 приведена траектория перелета КА с ГСО к Земле при облете Луны у ее восходящего узла и при нормальном входе в атмосферу Земли. Движение по орбите фазирования T1 делается для обеспечения времени отлета к Луне спутника с заданной долготой на ГСО. Анализ ошибок выведения и их влияния на конечные параметры траектории показывают, что полет можно осуществить без коррекции.
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Рис. 12. «Обходная» траектория возврата КА с ГСО к Земле.

Данное исследование выполнено при поддержке Российского Фонда Фундаментальных исследова-ний (Гранты 06-01-00531, 09-01-00710) и Гранта научной школы НШ-1123.2008.1. 
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