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Рассмотрена задача пространственного перелета космического аппарата с элек-
троракетной двигательной установкой между окололунной и околоземной орбита-
ми за минимальное время. Представлены результаты оценки влияния даты старта 
(орбитального положения Луны относительно Земли) на затраты характеристи-
ческой скорости, необходимой на перелет между окололунной и околоземной орби-
тами. Задача была решена в единой постановке («сквозной» расчет траектории пе-
релета) с учетом гравитации Земли и Луны (без использования метода сфер 
действия), положение которых определялось согласно эфемеридной модели EPM 
2008. Для определения оптимального закона управления вектором тяги электрора-
кетной двигательной установки использовался принцип максимума Понтрягина. 
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Введение. Поиску траекторий перелета космического аппарата 

(КА) с электроракетной двигательной установкой (ЭРДУ) между орби-
тами искусственного спутника Земли и Луны посвящены исследования 
разных авторов, результаты некоторых из этих исследований приведены 
в работах [1–8]. Несмотря на это, вопросы обоснования условий обеспе-
чения минимальных энергетических затрат на перелет (характеристиче-
ской скорости перелета) до сих пор недостаточно исследованы. 

На величину энергетических затрат, необходимых на перелет КА 
с ЭРДУ между окололунной и околоземной орбитами, влияют пара-
метры начальной и конечной орбит, а также баллистические параметры 
траектории (угловая дальность перелета, положение плоскости орбит 
у Земли и у Луны, дата старта, определяющая орбитальное положение 
Луны относительно Земли). 

Результаты оценки влияния на затраты характеристической скоро-
сти угловой дальности перелета, долготы восходящего узла у Земли 
и у Луны представлены в работе [9], где, в частности, отмечено, что ха-
рактеристическая скорость перелета повышается на 810 м/с, если вы-
брано неоптимальное значение долготы восходящего узла у Земли по 
сравнению с оптимальным (при фиксированной долготе восходящего 
узла у Луны), и на 210 м/с — в случае выбора неоптимального значения 
долготы восходящего узла у Луны (при оптимальной долготе восходя-
щего узла у Земли). Далее представлены результаты исследования 



Е.Ю. Кувшинова 

2                                            Инженерный журнал: наука и инновации   # 6·2025 

влияния даты старта на затраты характеристической скорости, ставшего 
продолжением и развитием тех исследований, результаты которых от-
ражены в [9–11]. 

Цель данного исследования — поиск минимальной характери-
стической скорости перелета и определение условий (баллистических 
параметров), при которых она может быть достигнута. 

Основные методические положения. Оценку влияния даты 
старта на величину характеристической скорости перелета с около-
лунной на околоземную орбиту предполагалось получать перебором 
дат старта, используя в качестве начального приближения получен-
ные неизвестные переменные решенной краевой задачи для решения 
краевой задачи со следующей датой старта, полученной от исходной 
сдвигом на принятый шаг (реализация метода продолжения по па-
раметру [12], где параметром является дата старта). 

В межпланетных перелетах помимо даты старта анализируется 
дата отлета, связанная с датой старта через участок движения в сфере 
действия планет. Как правило, это обусловлено применением метода 
сфер действия и оптимизацией гелиоцентрического участка, начало 
которого определяет дата отлета. Если метод сфер действия не при-
меняется (как в данной работе), то дата отлета (от Луны) определена 
нечетко. Для определенности дату отлета можно задавать по выбран-
ному условию (в данной работе — при эксцентриситете относительно 
Луны, равном 2), обеспечивающему гарантированный отлет от Луны. 

При постоянных значениях удельного импульса тяги ЭРДУ и на-
чального ускорения перебор дат старта или дат отлета равнозначен, по-
скольку продолжительность участка раскрутки (участка траектории 
движения КА от Луны в виде раскручивающейся спирали) и количество 
целых витков траектории вокруг Луны не изменяются. Если вследствие 
каких-либо условий участок раскрутки претерпевает значительные из-
менения, которые, в первую очередь, могут быть вызваны изменением 
удельного импульса тяги ЭРДУ и начального ускорения, а также балли-
стическими условиями, то предпочтительнее использовать дату отлета 
вместо даты старта. Это позволяет обеспечить близкие условия (взаим-
ное положение Земли, Луны и КА) на дату отлета от Луны для разных 
краевых задач и реализовать метод продолжения по параметру. 

На интервале времени, равном периоду обращения Луны вокруг 
Земли, Луна проходит через апоцентр и перицентр (апсидальные 
точки орбиты). В импульсной постановке задачи (по Гоману), т. е. 
при использовании двигателей большой тяги, перелет через эти точ-
ки обеспечивает минимальные энергетические затраты. 

Следует отметить, что движение Луны вокруг Земли достаточно 
сложное. Однако анализ изменения орбитальных элементов Луны от 
витка к витку показывает, что их изменение можно считать второ-
степенным фактором, влияющим на искомую характеристическую 
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скорость перелета. В связи с этим рассматриваемый интервал дат от-
лета (или дат старта) был ограничен одним периодом движения Луны 
вокруг Земли. 

Исследование влияния даты старта на затраты характеристиче-
ской скорости было выполнено на основе методики расчета про-
странственных траекторий перелета КА с ЭРДУ между окололунной 
и околоземной орбитами c использованием принципа максимума 
Понтрягина [9]. Оно отличается от приведенного в работе [9] иссле-
дования постановками краевых задач. 

Рассмотрены две постановки краевых задач пространственных 
перелетов КА с начальной низкой круговой окололунной орбиты на 
конечную низкую круговую околоземную орбиту за минимальное 
время — задачи быстродействия, для которых функционалом являет-
ся продолжительность перелета: 

0. kJ t t  

Следует отметить, что терминология и обозначения приняты та-
кие же, как и в работе [9]: индексами «0» и «k» обозначены парамет-
ры начальной и конечной орбит, «л» и «з» — селеноцентрическая  
и геоцентрическая система координат соответственно. Уравнения 
движения и уравнения для сопряженных переменных приведены  
в работе [9]. 

Были приняты следующие исходные данные: 
– высота начальной орбиты КА 0( )H t  = 100 км, наклонение 

 л 0 90i t    (относительно плоскости земного экватора); 

– высота конечной орбиты КА  kH t  = 800 км, наклонение 

 з 51,6ki t   ; 

– начальное ускорение КА ~1,7  10–3 м/с2, удельный импульс тяги 
электроракетных двигателей 3000 с. 

В обеих постановках свободными являлись истинная долгота 
 kF t  — на правом конце траектории (у Земли); долгота восходяще-

го узла  0 t  — на левом конце траектории (у Луны);   kt  — на 

правом конце траектории (у Земли), а дата отлета от Луны Dотл фик-
сировалась. Различия постановок заключаются в следующем: 

постановка I: аргумент широты u  0t  = 0 зафиксирован, начальная 

точка (на дату старта) лежит в плоскости O′X′Y′, связанной с Луной; 
постановка II: истинная долгота F  0t  на левом конце траекто-

рии (у Луны) является свободной. 
В начале исследования краевые задачи решалась в постановке I 

как наиболее простой. Переход от нее к постановке II обусловлен 
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тем, что начальное значение истинной долготы  0F t  =    0 0 t u t  

в постановке I определяется искомой неизвестной переменной  0 t  

при фиксированном значении аргумента широты  0u t  = 0. При варьи-

ровании даты отлета от Луны Dотл отсутствие возможности изменения 
аргумента широты  0u t  в начальный момент времени может приво-

дить к ухудшению процесса сходимости краевой задачи из-за зна-
чительно изменяющихся условий (взаимного положения КА, Земли 
и Луны) в начале геоцентрического участка и, как следствие, невозмож-
ности использования метода продолжения по параметру. Поэтому 
исследование было продолжено с решением краевых задач в поста-
новке II, где  0 t  и  0F t  являются неизвестными краевой задачи 

и определяются оптимальными. 
Краевая задача межорбитального перелета в постановке I.  

В такой постановке краевой задачи  0F t  =    0 0 , t u t  где  0u t  = 0. 

Дата отлета от Луны Dотл зафиксирована при решении каждой крае-
вой задачи. Неизвестными в решаемой краевой задаче являются 
начальные значения сопряженных переменных (на левом конце траек-

тории у Луны) — л ,
xe  л ,

ye  л ,
xi

 л ,
yi

 л ,F  долгота восходящего 

узла у Луны  0 , t  дата старта D0 и продолжительность перелета .t  

Использована нормировка сопряженных переменных (при условии 

 л
0h t  = 1), для того чтобы исключить из числа неизвестных крае-

вой задачи одну сопряженную переменную л.h  Начальные значения 

сопряженных переменных m и t  могут быть выбраны произволь-

но, так как они не влияют на закон управления вектором тяги. 
Дата отлета от Луны отсчитывалась от даты старта с начальной 

окололунной орбиты с учетом продолжительности части траектории 
в виде раскручивающейся спирали от Луны или раскрутки: 

Dотл = D0 + tраскр, 

где D0 — дата старта с начальной окололунной орбиты (или t0 — 
начальный момент времени на левом конце траектории у Луны); tраскр — 
продолжительность раскрутки. 

Для того чтобы обеспечить гарантированный отлет от Луны, 
продолжительность раскрутки tраскр определялась из принятого усло-
вия равенства эксцентриситета относительно Луны eл = 2 (данное 
условие определялось методом золотого сечения с точностью 10–12). 

Требуемая дата отлета задан
отлD  задавалась при решении каждой крае-

вой задачи и варьировалась при переходе от решения краевой задачи 
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с предыдущей датой отлета к следующей, отличающейся от преды-
дущей принятым шагом. 

Если начальное приближение не получено, то для поиска траек-
торий перелета так же, как и в работе [9], может быть использован 
двухстадийный подход, приведенный ниже. (В работе [9] невязки 

имеют номера *
1S … *

6 ,S  поэтому для рассматриваемых постановок 

краевых задач они будут обозначены *
7S  и *

8 .)S  

На 1-й стадии компоненты невязки *
7S  будут иметь следующий 

вид: 

 
 
 
 
 

   

 

з з

з з

з з

з з

*
7 з з

з2 з2 2 з

задан
отл отл

2задан
отл отл

,

tg ( )
2

 

 

 
 
 
 
 
 

 
   
 
   
 

 
 
  

k
k

k
k

k
k

k
k

k
k

k

х k y k

e t e

p t p

r t r

r t r

S i t i

i
i t i t

D D

D D

 

где зe  — эксцентриситет орбиты; зp  — фокальный параметр;  
з  r / з

r  — радиус перицентра/апоцентра орбиты; зi  — наклонение  

орбиты; з хi   з зtg /2 cos ,i  з yi   з зtg /2 sini  з(  — долгота вос-

ходящего узла); отл D  — дата отлета от Луны;    з2 з2 х k y ki t i t  

2 зtg
2

 
   

 

ki
 и  2задан

отл отлD D  — компоненты, которые вводятся для 

формального дополнения размерности краевой задачи до размерно-

сти невязки; з ,ke  з ,kp  з ,
kr  з ,

kr  з ,ki  задан
отлD  — зафиксированы. 

Решение краевой задачи на 1-й стадии с компонентами невязки *
7S  

предназначено для получения начального приближения (когда реали-
зуется траектория с заданными свойствами вида раскручивающейся 
спирали от Луны и скручивающейся спирали к Земле) для решения 
краевой задачи на 2-й стадии. Получать точное решение краевой за-
дачи на 1-й стадии не требуется. 
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Если начальное приближение для решения одной из краевых за-
дач получено, то его, как правило, можно использовать для успешно-
го получения решения краевых задач при вариации даты отлета Dотл 
и сразу начинать решение краевых задач со 2-й стадии, приведенной 
ниже. 

На 2-й стадии краевая задача в постановке I дополнялась тремя 
условиями трансверсальности: 

1)  з 0; F kt  

2) з з з з 0;   
y xx i y ii i  

3) л л л л 0.   
y xx i y ii i  

В этом случае компоненты невязки будут иметь следующий вид: 

 
 
 

   

       
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       
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з

з

з2 з2 2 з

*
8

з з з з

з

л л л л
0 0 0 0

задан
отл отл

tg
2 ,

y x

y x

k
k

x k

y k

k

х k y k

х k i k y k i k

F k

x i y i

h t h

e t

e t

i
i t i t

S

i t t i t t

t

i t t i t t

D D

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 



 
      

  



  


 

 

где з з з ; h p  зp  — фокальный параметр; з  — гравитационный 

параметр; з ,kh  з ,ki  задан
отлD  — зафиксированы. 

Краевая задача межорбитального перелета в постановке II. 
Неизвестными краевой задачи в постановке II являлись начальные 
значения сопряженных переменных (на левом конце траектории  

у Луны) — л ,
xe  л ,

ye  л ,
xi

 л ,
yi

 истинная долгота у Луны  0 ,F t  

долгота восходящего узла у Луны  0 , t  дата старта D0 и продолжи-

тельность перелета .t  Краевая задача для постановки II дополнялась 

условием трансверсальности —  л
0F t  = 0. 

Компоненты невязок *
7S  и *

8S  будут иметь такой же вид, как для 

краевых задач в постановке I. 



Исследование влияния даты старта КА с малой тягой на энергетические… 

Инженерный журнал: наука и инновации   # 6·2025                                             7 

Результаты оценки влияния даты старта на энергетические 
затраты на перелет КА между окололунной и околоземной орби-
тами. Ниже приведены результаты оценки затрат характеристиче-
ской скорости на перелет КА с ЭРДУ в зависимости от даты старта, 
полученные с помощью методики расчета пространственных траек-
торий перелета КА с ЭРДУ между низкими окололунной и околозем-
ной орбитами [9]. 

Исследование влияния даты старта для задачи в постановке I. 
При выборе начального вектора сопряженных переменных были  
использованы результаты, полученные в работе [9], при постановке 
краевой задачи со свободными переменными  0 , t    , kt   .kF t  

Согласно этим результатам расчетов при оптимальных значениях 
долготы восходящего узла у Земли и у Луны с принятыми исходны-
ми данными, продолжительность раскрутки у Луны (до достижения 
эксцентриситета относительно Луны eл = 2) составит 10,2 сут. По-
скольку в качестве даты старта D0 в работе [9] принято 22.08.2038 
(согласно расчетам автора этой дате соответствует время 12:00), дата 
отлета от Луны Dотл (которой соответствует начальный момент вре-
мени t0 с учетом 10,2-суточной раскрутки) получена путем расчетов 
равной 01.09.2038, 15:00. В качестве начального вектора сопряжен-
ных переменных принят вектор сопряженных переменных, соответ-
ствующий оптимальным значениям долготы восходящего узла у Зем-
ли (   kt  = 11,7) и у Луны  0( t  = 199,1) из работы [9]. 

Результаты оценки затрат характеристической скорости на пере-
лет КА при изменении даты отлета от Луны Dотл на интервале одного 
оборота вращения Луны относительно Земли (~28 сут), полученные 

в результате решения ряда краевых задач с компонентами невязки *
8S  

в постановке I, даны в табл. 1. В ней приведены следующие параметры 
перелета: величина характеристической скорости Vхар, необходимая на 
перелет; дата старта D0; дата отлета от Луны Dотл; продолжительность 
перелета tk; продолжительность раскрутки tраскр, в таблице обозначен-
ная tр; долгота восходящего узла у Луны Ω(t0), равная F(t0); долгота вос-
ходящего узла у Земли Ω(tk); отклонения по радиусу перицентра, апо-
центра r, r (от 7171 км) и по наклонению i (от 51,6) (точность 
решения краевых задач); истинная долгота селеноцентрического участ-
ка лF (tk) (с указанием целого числа витков и дробной части витка в гра-

дусах), отсчитываемая от начального значения истинной долготы F(t0); 
истинная долгота геоцентрического участка зF (tk) (с указанием целого 

числа витков и дробной части витка в градусах, отсчитываемая от цело-
го числа витков, сделанных относительно Луны); истинная аномалия 
Луны л  в момент отлета КА от Луны. 
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Таблица 1 

Основные параметры перелета КА между окололунной 
и околоземной орбитами (постановка I) 

Vхар, 
м/с 

D0 
tk, 
сут Ω(t0), 

(F(t0)),
град 

Ω(tk),
град

r;
r,
км 

i, 
град 

Fл(tk)-F(t0), 
град 

Fз(tk), град 

л ,  

град 
Dотл 

tр, 
сут 

(число витков; 
дробная часть, град) 

8455,5 
08.08.38 02:08 50,1 

41 193 
–22;

9 
–1,5  10–2 12490 

(34; 250) 
51879 

(144; 39) 137,7 18.08.38 11:59 10,5 

8167,4 
13.08.38 12:42 48,6 

59 282 
–21;

21 
1,5  10–2 

12510 

(34; 270) 

52322 

(145; 122) 
217,3 

23.08.38 12:00 10,0 

8064,8 
15.08.38 13:04 48,0 

87 308 
–36;

21 
1,2  10–2 

12536 

(34; 296) 

52593 

(146; 33) 
249,6 

25.08.38 11:59 10,0 

8021,8 
16.08.38 12:41 47,8 

103 319 
–53;

53 
–5,2  10–3 12550 

(34; 310) 

52712 

(146; 152) 
266,1 

26.08.38 11:59 10,0 

7992,1 
17.08.38 11:59 47,7 

118 329 
–61;

39 
–9,3  10–3 12563 

(34; 323) 

52815 

(146; 255) 
282,5 

27.08.38 11:59 10,0 

7911,8 
21.08.38 09:12 47,2 

181 3 
–16;

95 
1,0  10–2 

12612 

(35; 12) 

52698 

(146; 138) 
341,0 

31.08.38 11:59 10,2 

7911,2 
22.08.38 11:58 47,2 

199 12 
–11;
12 

2,3  10–-3 
12623 

(35; 23) 
52792 

(146; 232) 355,9 01.09.38 15:00 10,2 

7911,3 
23.08.38 09:04 47,2 

213 19 
–46;

56 
–5,9  10–4 12632 

(35; 32) 

52730 

(146; 170) 
7,2 

02.09.38 12:00 10,1 

7924,6 
24.08.38 09:17 47,3 

229 27 
–34;

24 
–1,3  10–2 12641 

(35; 41) 

52890 

(146; 330) 
20,1 

03.09.38 12:00 10,1 

7938,4 
25.08.38 09:37 47,4 

246 36 
–17;

–3 
–1,4  10–3 12652 

(35; 52) 

52960 

(147; 240) 
32,6 

04.09.38 12:00 10,1 

7953,2 
26.08.38 09:58 47,5 

262 45 
–18;

–6 
–5,2  10–3 12665 

(35; 65) 

52900 

(146; 340) 
44,5 

05.09.38 12:00 10,1 

8138,0 
31.08.38 18:13 48,4 

333 357 
–65;

61 
–5,2  10–3 13122 

(36; 162) 
52609 

(146; 49) 
106,7 

12.09.38 11:59 11,8 

 
Переменный шаг перебора дат отлета Dотл (см. табл. 1) обусловлен 

вычислительными трудностями, возникающими при решении краевых 
задач. Одним из факторов, влияющим на сходимость, вероятно, являет-
ся неединственность решения (многоэкстремальность), когда наличие 
двух и более экстремалей в одной и той же малой окрестности про-
странства неизвестных краевой задачи приводит к спонтанным перехо-
дам при решении краевых задач от одной экстремали к другой. Как 
следует из табл. 1, приведенные решения краевых задач соответствуют 
трем вариантам значений целой части витка у Луны — 34, 35 и 36. 
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Исследование также показало, что при положении Луны в окрест-
ности перицентра своей орбиты (истинная аномалия Луны л  приве-

дена в табл. 1) в момент времени, соответствующей дате отлета от Лу-
ны Dотл (01.09.38, 15:00), затраты характеристической скорости на 
перелет КА минимальны (Vхар = 7911,2 м/с при л  = 355,9°). Таким 

образом, для дальнейших исследований не требуется использовать по-
становку задачи со свободной датой старта (с применением условий 
трансверсальности), что приведет к усложнению постановки задачи 
и, по-видимому, к вычислительным сложностям. Целесообразно при-
нимать дату старта, обеспечивающую положение Луны в перицентре 
ее орбиты в момент отлета КА от Луны. 

Строки с параметрами, соответствующие минимальному и мак-
симальному значениям Vхар, в табл. 1 выделены жирным шрифтом. 
Разница между минимальным и максимальным значениями оценки 
затрат характеристической скорости в зависимости от истинной ано-
малии Луны (изменяется на 330°) составила ~500 м/c (6 % от макси-
мального значения). 

Исследование влияния даты старта для задачи в постановке II. 
Дата отлета Dотл при переходе от одной краевой задачи к другой ва-
рьировалась на интервале одного синодического периода системы 
Земля – Луна. В результате расчетов получена оценка затрат характе-
ристической скорости от истинной аномалии Луны л  на интервале 

от 0 до 360 с изменяемым шагом, представленная на рисунке. 

 

Оценка затрат характеристической скорости харV  в зависимости  

от истинной аномалии Луны л  при числе витков у Луны: 

 — 35;  — 34 

Краевые задачи решены c точностью, которая составила отклонения 
по радиусам апоцентра и перицентра до 1 км от заданного значения ра-
диусов апоцентра и перицентра (7171 км). Точность по наклонению 
в градусах составила до 8,8  10–3 от заданного значения 51,6. 
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Зависимость  хар лV  при изменении истинной аномалии Луны л  

от 0 до 360° имеет два минимума и максимум (см. рисунок), которые 
соответствуют значениям истинной аномалии Луны, равным 15° и 341° 
для минимумов и 120° для максимума соответственно. Взаимосвязь ве-
личины характеристической скорости Vхар, необходимой на перелет КА, 
для решенных краевых задач с параметрами перелета (аналогично 
табл. 1) приведена в табл. 2. 

Таблица 2 

Основные параметры перелета КА между окололунной 
и околоземной орбитами (постановка II) 

Vхар, 
м/с 

D0 
tk, 
сут 

F0(t0),
град 

Ω(t0),
град r;

r,
км 

i, 
град 

Fл(tk)-F(t0), 
град 

Fз(tk), 
град 

л ,  

град 
Dотл 

tр, 
сут 

Ω(tk),
град

(число витков; 
дробная часть, град) 

7944,8 
27.07.38 08:11 47,4 

97 
230 –0,1;

–0,9 5,2  10–4 
12285 

(34; 45) 
52706 

(146; 146) 
5,7 

06.08.38 12:00 10,2 14 

7939,9 
28.07.38 10:04 47,4 

101 
242 –0,2;

–0,4 –2,7  10–4 12289 
(34; 49) 

52734 
(146; 174) 14,9 

07.08.38 12:00 10,1 28 

7943,9 
29.07.38 11:22 47,4 

111 
255 –0,1;

–0,2 –1,5  10–3 12297 
(34; 57) 

52752 
(146; 192) 

23,5 
08.08.38 12:00 10,1 40 

7950,3 
30.07.38 11:02 47,4 

125 
265 –0,6;

0,8 –6,9  10–3 12309 
(34; 69) 

52949 
(147; 29) 

31,5 
09.08.38 12:00 10,1 47 

7973,4 
31.07.38 11:24 47,6 

142 
281 –0,2;

–0,3 2,5  10–5 
12324 

(34; 84) 
53085 

(147; 165) 
39,2 

10.08.38 12:00 10,0 56 

8360,8 
04.08.38 03:30 49,6 

258 
23 –0,6;

–0,1 –8,4  10–4 12447 
(34; 207) 

52114 
(144; 274) 

76,5 
14.08.38 12:00 10,4 112 

8481,3 
06.08.38 04:02 50,2 

296 
58 –0,1;

–0,2 –3,9  10–3 12491 
(34; 251) 

51960 
(144; 120) 

104,3 
16.08.38 12:00 10,4 158 

8510,1 
07.08.38 04:23 50,3 

314 
74 –0,1;

–0,2 8,8  10–3 12509 
(34; 269) 

51922 
(143; 82) 120,6 

17.08.38 12:00 10,3 178 

8506,7 
08.08.38 04:33 50,3 

327 
85 –0,2;

–0,2 –7,2  10–6 12522 
(34; 282) 

51910 
(144; 100) 

137,7 
18.08.38 12:00 10,4 195 

8467,5 
09.08.38 04:30 50,1 

330 
88 –0,2;

–0,2 1,3  10–5 
12530 

(34; 290) 
51684 

(143; 204) 
154,5 

19.08.38 12:00 10,4 210 

8442,7 
10.08.38 04:29 50,0 

338 
99 –0,1;

–0,1 1,1  10–4 
12542 

(34; 302) 
51724 

(143; 244) 
170,8 

20.08.38 12:00 10,4 225 

8405,5 
11.08.38 04:28 49,8 

343 
109 –0,4;

–0,6 –3,6  10–3 12553 
(34; 313) 

51780 
(143; 300) 

186,5 
21.08.38 12:00 10,4 240 

8380,1 
12.08.38 04:45 49,7 

366 
128 –0,7;

–0,7 –1,3  10–4 12569 
(34; 329) 

51811 
(143; 332) 

201,9 
22.08.38 12:00 10,3 252 
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Окончание табл. 2 

Vхар, 
м/с 

D0 
tk, 
сут F0(t0),

град 

Ω(t0),
град r;

r,
км 

i, 
град 

Fл(tk)-F(t0), 
град 

Fз(tk), 
град 

л ,  

град 
Dотл 

tр, 
сут 

Ω(tk),
град 

(число витков; 
дробная часть, °) 

8322,9 
13.08.38 04:40 49,4 

382 
139 –0,3;

–0,5 6,5  10–5 
12583 

(34; 343) 
51931 

(144; 91) 
217,3 

23.08.38 12:00 10,4 262 

8284,3 
14.08.38 04:09 49,2 

400 
153 –0,3;

–0,4 3,6  10–3 
12598 

(34; 358) 
52011 

(144; 171) 
233,2 

24.08.38 12:00 10,4 271 

8223,5 
15.08.38 04:13 48,9 

407 
158 –0,1;

–0,3 –2,4  10–3 
12606 
(35; 6) 

51150 
(144; 310) 

249,6 
25.08.38 12:00 10,4 281 

8131,7 
17.08.38 05:08 48,4 

420 
168 0,7; 

–0,6 –1,6  10–3 
12617 

(35; 17) 
52757 

(146; 197) 
282,5 

27.08.38 12:02 10,3 299 

7938,5 
20.08.38 08:27 47,4 

430 
185 0,3; 

–0,4 3,0  10–4 
12620 

(35; 20) 
52703 

(146; 143) 
327,4 

30.08.38 11:59 10,2 345 

7911,7 
21.08.38 10:02 47,2 

428 
188 0,3;

–0,6 1,2  10–3 12617 
(35; 17) 

52744 
(146; 184) 341,0 

31.08.38 12:00 10,1 1 

7913,9 
22.08.38 09:41 47,3 

440 
208 –0,8;

–1,0 –4,4  10–4 12629 
(35; 29) 

52738 
(146; 178) 

354,2 
01.09.38 12:00 10,1 8 

 
Строки с параметрами, соответствующими минимальным и мак-

симальным значениям Vхар, выделены в табл. 2 жирным шрифтом. 
Разница между минимальным и максимальным значениями оценки 
затрат характеристической скорости в зависимости от истинной ано-
малии Луны составила ~600 м/c (7 % от максимального значения). 

Заключение. С использованием разработанной ранее методики 
расчета пространственных траекторий перелета КА с ЭРДУ для опреде-
ления оценки затрат характеристической скорости, необходимой на пе-
релет между низкими окололунной и околоземной орбитами, получены 
оценки влияния дат старта на затраты характеристической скорости. 

Краевые задачи пространственных перелетов КА между окололун-
ной и околоземной орбитами решались в двух постановках. В обеих 
постановках истинная долгота на правом конце траектории (у Земли), 
долгота восходящего узла на левом конце траектории (у Луны) и на 
правом конце траектории (у Земли) являлись свободными переменны-
ми, а дата отлета от Луны фиксировалась. Различие постановок I и II 
краевых задач заключалось в том, что в постановке I аргумент широты 
в начальный момент времени был зафиксирован, а в постановке II ис-
тинная долгота в начальный момент времени была свободной. Введе-
ние постановки II обеспечило улучшение сходимости краевых задач по 
сравнению с постановкой I. При решении краевых задач простран-
ственного перелета КА между низкими окололунной и околоземной 
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орбитами в постановке II (при полном обороте Луны вокруг Земли) 
было показано наличие двух минимумов и максимума в зависимо-
сти  хар л .V  В постановке I при условии наличия неполного витка 

обращения Луны вокруг Земли (на интервале 330°) разница между 
минимальным (7911,2 м/с) и максимальным (8455,5 м/с) значениями 
оценки затрат характеристической скорости составила ~500 м/c (6 % 
от максимального значения). В постановке II разница для целого вит-
ка обращения Луны вокруг Земли между минимальным (7911,7 м/с) 
и максимальным (8510,1 м/с) значениями оценки затрат характери-
стической скорости в зависимости от истинной аномалии Луны со-
ставила ~600 м/c (7 % от максимального значения). 

Исследование показало, что при положении Луны в окрестности 
перицентра своей орбиты в момент отлета КА от Луны затраты ха-
рактеристической скорости на перелет минимальны. Причем на кри-
вой зависимости  хар лV  наблюдается пологий оптимум, и при 

смещении примерно на 20° от перицентра л( ~ 0)  изменение Vхар 

составит меньше 1 % от минимального значения Vхар. Это свойство 
оптимальных траекторий целесообразно учитывать при поиске ми-
нимальных значений затрат характеристической скорости на перелет. 
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The paper considers a problem of spatial transfer of a spacecraft using the electric pro-
pulsion system between a circumlunar orbit and the near-Earth one in a minimum time. It 
presents results of assessing the influence of the launch date (the Moon relative orbital 
position to the Earth) on the characteristic velocity costs required for a transfer between 
the lunar and near-Earth orbits. The problem is solved in a single statement (flight tra-
jectory “end-to-end” computation), taking into account the Earth and the Moon gravity 
(without using the spheres action method); their position is determined according to the 
EPM 2008 ephemeris model. The Pontryagin maximum principle is applied to determine 
the optimal law for controlling the electric propulsion system thrust vector. 
 
Keywords: spacecraft, optimal transfer trajectories, electric propulsion system, low 
thrust, transfer in the Earth–Moon system 
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