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При осуществлении транспортных операций
в системе Земля�Луна наиболее ответственным
и сложным этапом перелета является этап фор�
мирования селеноцентрической орбиты. В дан�
ной статье предлагается подход к выбору управ�
ления с обратной связью позволяющий форми�
ровать управление на основе простых, известных
законов управления. Предложенный закон управ�
ления обеспечивает формирование околокруго�
вой селеноцентрической орбиты при достаточно
широком изменении фазовых координат с учетом
возмущений от гравитации Земли и Солнца.

МАТЕМАТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ ДВИЖЕНИЯ

Движение КА в системе Земля�Луна будем
разделять на три участка. Этот подход описан в
статье [1].

Геоцентрический перелет орбита выведения –
промежуточная орбита. На этом участке учиты�
ваются возмущения от нецентральности грави�
тации Земли, атмосферы, притяжения Луны и
Солнца. Управление рассчитывается по простым
аналитическим зависимостям, полученным для
центрального поля притяжения, и обеспечивает
требуемый пространственный маневр.

Достижение сферы действия Луны. На этом
участке определяется оптимальное управление
в рамках круговой ограниченной задачи трех тел.
Граничные условия перелета определяются па�
раметрами промежуточной орбиты и целью мис�
сии. Учитываются возмущения от притяжения
Солнца, не учитываются от нецентральности
гравитационного поля Луны (рис. 1).

После достижения сферы действия Луны
фазовые координаты космического аппарата пе�
ресчитываются в селеноцентрическую систему
координат (ССК). Центр ССК совпадает с цент�
ром Луны, главная плоскость ССК совпадает со
средней плоскостью движения Луны. Ось Х на�
правлена к точке весеннего равноденствия. В
этом случае пересчет фазовых координат осуще�
ствляется по формулам (рис. 1):
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В статье рассматривается выбор законов управления и соответствующие им траектории формирова�
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различных вариантов начальных условий скрутки получены время и масса топлива, затрачиваемые
на маневр. Предложен подход к выбору начальных приближений для решения краевых задач. При�
ведены результаты численного моделирования.
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Рис. 1. Второй и третий участки траектории.
Схема преобразования фазовых координат

из одной системы в другую
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трансверсальная составляющие компоненты
скорости относительно Луны в барицентричес�
кой системе координат, 1r  – радиус�вектор, оп�
ределяющий положение космического аппарата
относительно барицентра системы, 2r  – радиус�
вектор, определяющий положение космическо�
го аппарата относительно Луны, Mr  – радиус�
вектор, определяющий положение Луны относи�
тельно барицентра системы (если принять
орбиту Луны круговой, то радиус – величина
постоянная), 1ϕΔ  – угол между векторами Mr  и

1r , 2ϕΔ  – это угол между векторами 2r  и Mr− .
После преобразования фазовых координат КА

рассчитывается маневр формирования селеноцен�
трической околокруговой орбиты. Учитываются
возмущения от гравитационных воздействий Зем�
ли и Солнца. Если считать плоскость орбиты по�
стоянной уравнения движения имеют вид:
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Здесь u  – аргумент широты; r  – радиус�век�
тор, определяющий положение КА относитель�
но центра Луны; rV , ϕV  составляющие безраз�
мерного вектора скорости космического аппара�
та относительно центра Луны; 0a  – номинальное
безразмерное ускорение двигателя; c – безраз�
мерная скорость истечения рабочего тела; δ  –
функция включения�выключения двигателя;

0РТ mmm =  относительный расход рабочего

тела; SZ fff +=  – суммарное возмущающее ус�

корение, Zf  и Sf  возмущающие ускорения от
гравитационных полей Земли и Солнца.

Точное решение задачи оптимального управ�
ления на этом участке движения затруднитель�
но, из�за сложности возмущающих ускорений и

значительных вариаций условий входа в сферу
действия Луны. В данной работе предложен под�
ход, связанный с интерактивным формировани�
ем закона управления в зависимости от откло�
нений текущих оскулирующих элементов орби�
ты от требуемых значений. Значения
оскулирующих элементов орбиты: эксцентриси�
тета e , радиуса перигея πr , большой полуоси
A  и угла истинной аномалии ϑ  в каждый мо�

мент времени могут быть рассчитаны при изве�
стных фазовых координатах КА по формулам:
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Известны законы управления, полученные
Лебедевым [2] для оптимальных по быстродей�
ствию маневров изменения одного их элементов
орбиты. Используя комбинацию этих законов
можно получить требуемые значения оскулиру�
ющих элементов в конечный момент времени.

На начальном этапе движения, непосред�
ственно после входа в сферу действия планеты
(до достижения эксцентриситета меньше 0,95),
используется тангенциальный закон управле�
ния, уменьшающий скорость аппарата:

2
πλ −=tg .                               (4)

В дальнейшем, если велико отклонение эк�

Рис. 2. Области действия законов управления на
этапе формирования селеноцентрической орбиты:
1 – область торможения по закону (4); 2 – об�
ласть уменьшения эксцентриситета по закону
(5); 3 – область уменьшения радиуса перицент�
ра по закону (6)
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сцентриситета от требуемого, то ускорение от
тяги двигателей направлено так, чтобы обеспе�
чить наибольшую скорость уменьшения эксцен�
триситета:
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если велико отклонение перицентра орбиты от
требуемого, то используется закон управления,
обеспечивающий наибольшую скорость умень�
шения радиуса перицентра:
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e
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На рис. 2 показаны области действия этих за�
конов управления, линии их переключения и при�
мер фазовой траектории КА при формировании
околокруговой селеноцентрической орбиты с тре�
буемыми параметрами 5000=πr  км, 05,0=e .

РЕЗУЛЬТАТЫ МОДЕЛИРОВАНИЯ
И ОПТИМИЗАЦИИ

Моделирование движения КА сводится к
решению задачи Коши для системы дифферен�
циальных уравнений (2) с начальными услови�
ями (1) и законами управления, определяемы�
ми соотношениями (3) – (6). Для ее численного
решения использовался метод Рунге�Кутты 4
порядка с постоянным шагом.

Проектные параметры выбраны близкими к
параметрам исследовательского КА Европейско�
го космического агентства “SMART�1”: масса на
орбите выведения 6000 =m  кг, 2,0...1,0=P  Н,

15=c  км/с. Считается, что КА формирует се�
леноцентрическую орбиту с начальными усло�
виями, полученными в результате решения за�
дачи пролета Луны на заданном угловом рассто�
янии с не фиксированным вектором скорости [3].

После достижения сферы действия Луны
фазовые координаты КА пересчитываются из
барицентрической в селеноцентрическую систе�
му координат по формулам (1).

Интерактивное управление на этом участке
движения определяется в соответствии с описан�
ной методикой (рис. 2), предполагается, что дви�
гательная установка работает без выключений.

Движение КА моделируется до необходимо�
го конечного радиуса перицентра окололунной
орбиты.

Было проведено моделирование для большо�
го диапазона расстояний от КА до Луны и селе�
ноцентрической скорости в начальный момент
времени. Были выявлены следующие закономер�
ности селеноцентрического движения КА:

� попадая в сферу действия Луны КА быстро
начинает тормозить по закону (4) до достиже�

ния скорости, обеспечивающей замкнутую тра�
екторию в сфере действия Луны;

� затем уменьшается эксцентриситет орбиты
до значения 3,0=e ;

� затем чередуются законы управления (5) и
(6) и последовательно уменьшается эксцентри�
ситет и большая полуось.

На рис. 3 показан один из вариантов такого
закона изменения ( )t1λ , обеспечивающего фор�
мирование селеноцентрической орбиты для не
оптимального вектора скорости входа в сферу
действия Луны. На рис. 4 показана соответству�
ющая траектория движения.

Продолжительность формирования селено�

Рис. 3. Закон управления для формирования
околокруговой селеноцентрической орбиты,

5,193 =T сут, e = 0,09, r = 5000 км

Рис. 4. Траектория селеноцентрического
движения КА, соответствующая управлению

на рис. 3. В начальный момент времени вектор
скорости не оптимален
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центрической орбиты существенно зависит от
направления и величины начальной скорости КА.

Удалось приближенно определить компонен�
ты скорости, которые являются оптимальными
с точки зрения быстродействия:

( ) ( )00minmin ,minarg, ϕϕ VVTVV rr = .     (7)

Поскольку двигатель в сфере действия Луны
работает без выключений и секундный расход
топлива – величина постоянная, найденные зна�
чения ( )minmin , ϕVVr  соответствуют минималь�
ному расходу рабочего тела.

На рис. 5 представлены изолинии длитель�
ности маневра формирования околокруговой
селеноцентрической орбиты с начальным ради�
усом, равным среднему радиусу сферы действия
Луны (66000 км). Серым цветом выделена об�
ласть допустимых значений компонент скорос�
ти входа. Если вектор селеноцентрической ско�
рости не принадлежит этой области, то для это�
го закона управления и уровня реактивного
ускорения формирование заданной селеноцент�
рической орбиты невозможно. В этом случае, КА
покидает сферу действия Луны.

Наименьшая продолжительность маневра

Рис. 6. Траектория формирование околокруговой
селеноцентрической орбиты с радиусом

перигея 5000 км, T=28,5 сут, P = 0,1 Н, е = 0,09,
m = 16,4 кг. Оптимальный вектор скорости входа

Рис. 5. Изолинии длительности маневра (сут)
для КА с параметрами P = 0,1 Н, 660000 =r  км,

5000=kr  км

( 5,28=T  сут) получена при следующем значе�
нии составляющих вектора скорости входа
( ) ( )292,0;074,0, minmin −=ϕVVr . На рис. 6 по�
казана траектория селеноцентрического движе�
ния, соответствующая этому оптимальному век�
тору скорости. Видно, что траектория имеет
традиционную для КА с двигателем малой тяги
спиральную форму. На оптимальной траекто�
рии практически нет участков с законом управ�
ления (5), который обеспечивает уменьшение
эксцентриситета.

В табл. 1 показаны проектно�баллистичес�
кие параметры селеноцентрического движения
КА для различных начальных условий. Были
получены оптимальные значения скорости,
продолжительности полета и расхода рабочего
тела. Эти значения могут использоваться для
комплексной оптимизации перелетов в систе�
ме Земля�Луна, совершаемых аппаратом с дви�
гателем малой тяги. Изолинии длительности

Таблица 1. Проектно�баллистические параметры формирования селеноцентрической орбиты

Начальный 
радиус, км 

Оптимальные составляющие вектора
скорости, км/c Время 

перелета, сут 
Расход рабочего 

тела, кг 
minrV , км/c minϕV , км/c 

r = 66000 -0,074 0,292 28,5 16,4 

r = 56000 -0,071 0,315 24,8 14,2 

r = 46000 -0,045 0,337 19,5 11,2 
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маневра, показанные на рис. 5, соответствуют
первой строке табл. 1.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Использование интерактивного управления
обеспечивает формирование околокруговой селе�
ноцентрической орбиты в широком диапазоне
начальных условий. Предложенная методика мо�
жет быть использована для решения задач фор�
мирования заданных окололунных орбит.

Olga Starinova, Doctor of Technics, Professor at the Flight
Vehicles Department. E"mail: solleo@mail.ru
Irina Materova, Graduate Student at the Flight Vehicles
Department. E"mail: mira.mailbox@yandex.ru

THE   SELENOCENTRIC   ORBIT’S   FORMATION
A   LOW   THRUST   SPACECRAFT

© 2011  O.L. Starinova, I.L. Materova

Samara State Aerospace University

In paper it is investigated control laws choice and suited transfer low thrust lunar�center trajectories in the
Earth�Moon system in limited three�body problem. Interactive steering methodology is found. For variable
initial conditions mission duration and fuel mass are obtained. It is suggested approach of initial
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