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ВВЕДЕНИЕ

3 февраля 1966 года в 21 час 45 минут 30 секунд по Московскому времени 
автоматическая станция "Луна- 9", запущенная 31 января, совершила мягкую 
посадку на поверхность Луны . В последующие сутки станция передала панораму 
лунной поверхности .

Посадка станции "Луна- 9" является новым этапом в изучении человеком 
космического пространства – изучение планет солнечной системы непосред-
ственно на их поверхности .

Потребовался многолетний труд больших коллективов рабочих, инженеров, 
и ученых различных специальностей, чтобы решить целый ряд новых и сложных 
задач, связанных с посадкой автоматической станции на поверхность Луны . 
Дорога до Луны была длинной и трудной . Неизбежный этап отработки систем в 
летных условиях омрачался иногда и досадными срывами . Но дорога пройдена – 
станция "Луна- 9" на Луне .

В том, что впервые в мире мягкую посадку на Луну совершила советская 
станция, громадная заслуга Главного конструктора Сергея Павловича Короле-
ва, с его неиссякаемой энергией и настойчивостью .

Он вложил много таланта и труда в создание аппарата для мягкой посадки 
на Луну на всех этапах, от начальных идей до летных испытаний и осущест-
вления посадки .

В минуты неудач он своей настойчивостью и убежденностью вселил во всех 
уверенность в решение этой сложной задачи .

Целью настоящего отчета является краткое изложение этапов проектирова-
ния, разработки и летных испытаний автоматического космического аппарата 
для посадки на Луну (объект Е- 6), основных характеристик объекта и его си-
стем и доработок их в процессе летных испытаний .

В последних главах изложены основные результаты запуска станции "Луна- 9" .
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ГЛАВА I.ЗАДАЧИ ОБЪЕКТА Е6

Изучение Луны автоматическими аппаратами началось в 1959 году созданием 
первых в мире межпланетных станций "Луна- 1" (объект Е- 1), "Луна- 2" (объект 
E- 1A) и "Луна- 3" (объект Е- 2А), выведенных на траекторию к Луне 3- х сту-
пенчатой ракетой- носителем 8К72 .

"Луна- 1" (пуск 2 января 1959 г .) пролетела на расстоянии 6 тыс . км от 
поверхности Луны, передав научную информацию об окололунном пространстве, 
и превратилась в первую искусственную планету .

С помощью автоматической станции "Луна- 2" (пуск 12 сентября 1959 г .) 
были получены научные данные в непосредственной близости к лунной поверх-
ности . "Луна- 2" встретилась с поверхностью Луны в районе моря Ясности, до-
ставив на Луну вымпел Советского Союза .

Автоматическая межпланетная станция "Луна- 3" (пуск 4 октября 1959 г .) 
произвела облет Луны, сфотографировала и передала на Землю уникальные 
снимки обратной стороны Луны .

Эти полеты и опыт, накопленный при разработке автоматических станций, 
создали необходимые предпосылки для начала работ над автоматическими аппа-
ратом для посадки на Луну .

Проектные разработки, проведенные в том же 1959 году, показали, что 
веса (порядка 325 кг), выводимого ракетой- носителем 8К72, недостаточно 
для решения задачи посадки . Решение проблемы посадки автоматической стан-
ции на поверхность Луны стало реальностью после разработки новой четырех- 
ступенчатой ракеты- носителя 8К78 со стартом последней ступени (блока "Л") 
с орбиты искусственного спутника Земли (ИСЗ) .

Проведенные в 1959–1960 гг . предварительные проработки показали принципиаль-
ную возможность создания автоматического космического аппарата для мягкой по-
садки на Луну (объект Е- 6) при выводимом весе 130–1400 кг к Луне носителем 8К78 .

По инициативе и предложению С .П . Королева и Академии наук СССР вышло поста-
новление ЦК КПСС и Совета Министров по созданию аппарата для посадки на Луну .

На основании дальнейших проработок были сформулированы задачи объекта Е- 6:
1 . Доставка к Луне и мягкая посадка на ее поверхность автоматической 

лунной станции (АЛС) .
2 . Передача на Землю телевизионного изображения лунного ландшафта и ми-

крорельефа поверхности Луны .
3 . Проведение научных экспериментов непосредственно на Лунной поверхности:
— изучение магнитного поля,
— регистрация космических лучей,
— обнаружение сейсмических явлений,
— изучение состава и гаммаспектроскопия лунных пород,
— исследование оптической структуры поверхности при подлете .
На одной автоматической станции должны были быть установлены 2—3 научные 

прибора .
Для решения всех этих задач необходимо было решить, целый ряд техниче-

ски сложных и принципиально новых вопросов, связанных с незнанием физико- 
механических свойств лунной поверхности, с выбором энергетически оптимальной 
и простой схемы полета, с разработкой схемы посадки с наименьшими скоростями 
прилунения, наконец, сделать все системы возможно меньшего веса .
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Все существующие гипотезы о происхождении Луны и строении лунной по-
верхности однозначно не давали представления о механических характеристи-
ках . Необходимо было разработать такую систему амортизации АЛС, которая 
позволяла бы осуществлять посадку на поверхность Луны с высокой надежно-
стью как на грунт с малой прочностью и твердостью (пылевидный), так и на 
грунт абсолютно твердый и прочный (каменистый) . Задача еще усложнялась 
тем, что при посадке на поверхность с неизвестным микрорельефом нужно было 
обеспечить сравнительно небольшие перегрузки (не более 200–250 g) .

Незнание физических условий на Луне, на ее малом участке в районе по-
садки, требовало для обеспечения температурного режима приборов станции 
разработки системы терморегулирования, мало зависимой от внешних условий .

Необходимо было создать радиовысотометр и бортовую антено-  
фидерную систему[47] АЛС, обеспечивающую надежную работу для всего диапа-
зона предполагаемых физико- механических характеристик лунной поверхности .

Принципиальными проблемами являлись также вопросы, связанные с выбором 
траектории, схемы полета и посадки .

Траектория должна была обеспечить наименьшие энергетические затраты на 
разгон к Луне, коррекцию и торможение у поверхности, а схема коррекции и 
торможения должны были обеспечить наиболее простое аппаратурное решение 
ориентации объекта в заданном направлении с необходимой точностью .

Наиболее сложным и новым был вопрос о простой и надежной схеме ориентации 
объекта с высокой точностью по вектору скорости к моменту торможения для получе-
ния наименьших скоростей прилунения . Нужно было выбрать систему траекторных из-
менений, обеспечивающую необходимую точность прогнозирования движения объекта .

Программа полета и бортовая автоматика должны были обеспечить проведе-
ние траекторных измерений и получение телеметрической информации о рабо-
те систем на всех участках полета, обеспечить выполнение программы работы 
отдельных систем, а в некоторых аварийных ситуациях решить полностью или 
частично поставленные перед объектом задачи .

Схема посадки должна была обеспечивать при минимальных весах малые ско-
рости встречи АЛС с поверхностью Луны .

Необходимо отметить, что на всем протяжении работ с объектом Е- 6: во-
просы получения минимальных весов являлись определяющими при решении всех 
технических проблем .

Нужно было создать компоновку всего объекта, разработать аппаратуру и 
конструкцию так, чтобы получить наибольший вес АЛС- а .

Вес в 1 кг для АЛС считался уже очень большим (целый научный прибор) .
С целью увеличения веса АЛС, а значит и получения телевизионного изо-

бражения поверхности и проведения научных экспериментов, были проведены 
следующие мероприятия:

— разработана единая система управления III и IV носителя и объекта при 
коррекции и торможении . Система управления выполнена отдельным прибо-
ром с исключением корпусов и межблочных штепсельных разъемов .

— разработана двигательная установка, дважды запускаемая в невесомости, 
при коррекции и торможении, и работающая в трех различных режимах 
(два режима при торможении и один режим при коррекции);

— монтаж приборов радиотехнической системы и системы астронавигации вы-
полнен на пенополиуретановых платах;
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— вся аппаратура, источники тока и агрегаты не участвующие при тормо-
жении, размещены в двух отделяемых перед торможением отсеках с давле-
нием в корпусах 60–120 мм рт . ст ., которое обеспечивается специальной 
системой сброса;

— почти все корпуса гермоконтейнеров изготовлены из легкого магниевого 
сплава;

— в качестве провода для бортовой кабельной сети используется легкий 
провод МПМУ- 100;

— единая антенно- фидерная система объекта обеспечивает двухстороннюю 
связь, как на траектории полета, так и после посадки;

— тепловой режим систем объекта на траектории обеспечивается только за счет 
подбора оптических коэффициентов на корпусах и организованного вращения 
объекта;

— функции механизма отделения АЛС перед прилунением выполняют амортизаторы .
Уменьшение веса конструкции и систем – это уменьшение их запасов и ча-

стичный отказ от дублирования, что приводит к необходимости большого объ-
ема наземной отработки .

Выполнение задач, поставленных перед объектом Е- 6, можно было достичь 
только после отработки всего комплекса объект- носитель и всех систем в ус-
ловиях реального полета .

Для решения поставленных перед объектом Е-6 задач, в соответствии с по-
становлением СМ и ЦК КПСС, были определены основные организации по разра-
ботке бортовых систем объекта:
1 . ОКБ- I МOМ  — Разработка проекта космического аппарата и все проектные 

баллистические работы; разработка технической документа-
ции на изготовление и испытания объекта;

— изготовление и испытания объекта;
— разработка систему посадочных устройств (амортизация);
— разработка системы терморегулирования;
— разработка исполнительных органов системы ориентации;
— антенно- фидерная система;
— выпуск материалов к летным испытаниям по управлению объ-
ектом в полете;

— баллистические расчеты для конкретных дат старта;
— проведение всех необходимых экспериментальных работ .

2 . ОПМ МИ АН  — проектные баллистические расчеты,— расчеты по выбору системы 
траекторных измерений,

— оперативная работа по прогнозированию движения,
— обработка телеметрической информации .

3 . ОКБ- 2 МOМ  — проект, разработка и изготовление двигательной установки 
для коррекции и торможения,

— выпуск всех технической документации,
— проведение всех испытаний .

4 . НИИ- 885 МOМ — проект, разработка и изготовление радио- комплекса объекта, 
включающего аппаратуру конт роля параметров траектории, ко-
мандной радиолинии, передача телеметрической информации;
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— разработка бортовой автоматики и программно- временных 
устройств;

— разработка телевизионного устройства (вначале совместно 
  с ВНИИ- 380);
— выпуск документауции для наземных и лётных испытаний .

5 . НИИ АП МOМ — проект, разработка и изготовление системы управления объектом 
  при коррекции и торможении;

— расчеты по отклонениям траектории;
— разработка схемы бортовой кабельной сети;
— выпуск документации для разработки и испытаний .

6 . ОТДЕЛЕНИЕ № I НИИ- 923 МАП
— проект, разработка и изготовление системы астронавигации для 

измерения параметров движения объекта, ориентации при коррек-
ции и торможении и выпуск необходимой технической документации .

7 . НИИ- 17 МЭП — разработка и изготовление радиовысотомера .

8 . ВНИИТ  — поставка и подготовка к пуску химических источников тока .

9 . НИИ- 4 МО — расчеты по выбору системы траекторных измерений
— документация и оперативная работа по прогнозированию дви-
жения объекта .

10 . В/Ч 32103 — наземная связь при оперативной работе и участие в управ-
лении объектом в полете . 

11 . НИИ- 88 МОМ — оперативная работа с 1964 г .) по прогнозированию движения 
объекта и (с 1966 г .) расшифровка телеметрических данных .

12 . МНТС по КИ АН 
  — разработка и поставка научных приборовс научными органи-

зациями

13 . ГОСНИИТИ  — разработка и поставка преобразователя тока (1000 Гц) (до 
апреля 1965 г . ВНИИ ЭМ) . 

14 . П/Я 426 — разработка и поставка преобразователя тока(500 Гц) .

15 . Загорский — разработка и изготовление баллонов- амортизаторов . 

16 . Артакадемия — Отработка пиротехнической системы сброса амортизаторов АЛС- а .

На всём протяжении разработки и испытаний объекта Е6 все технические во-
просы решались с участием представителей основных организаций, а для решения 
некоторых специфических вопросов по разработке и испытаниям привлекались 
как научные институты, так и промышленные предприятия .

филиал  НИИ  РП

им . Дзержинского
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Глава II. РАКЕТА- НОСИТЕЛЬ

Для выведения на траекторию к Луне и планетам автоматических станций 
большего веса, чем это позволяла трёхступенчатая ракета 8К72, была разра-
ботана ракетная система 8К78 со стартом 4- й ступени (блока "Л") с орбиты 
ИСЗ . В качестве топлива на всех ступенях ракеты используется кислород- 
керосин . Наклонение орбиты 65° .

К началу проектирования и запусков объекта У6 ракета-  носитель ещё не 
прошла лётных испытаний . Требовалась отработка ряда сложных вопросов, свя-
занных со стартом с орбиты ИСЗ: системы подачи топлива, двигателя замкнутой 
схемы (удельный импульс 340 ) и его запуска в условиях невесомости, 
системы обеспечения температурного режима приборов и агрегатов и системы 
управления с обеспечением необходимой точности выведения . Задача по отра-
ботке выведения объекта Е6 усложнилась ещё и тем, что отличие от носителя 
объектов IM, IBA, и 2MB, с целью увеличения веса объекта для управления 
полётом III И IV ступеней, применялась новая система управления, которая 
устанавливалась на объекте и осуществляла его управление при коррекции и 
торможении .

Кроме этого, для повышения веса объекта была понижена высота промежу-
точной орбиты (ИСЗ) до hпр h 200 км и повышено допустимое значение ско-
ростного напора при разделении I и II ступеней до 150 кг/м2 .

Были введены предельное форсирование по тяге (~ 4 т) двигателя централь-
ного блока и наддув бака окислителя блока "Д" газообразным кислородом .

Все эти мероприятия, а также замена стальных шар- баллонов и фермы блока 
обеспечения запуска (БОЗ) на титановые обеспечили выведение к Луне объекта 
Е6 весом 1420–1440 кг, который позволял уже решить задачу мягкой посадки 
на Луну .

По результатам лётных испытаний носителя 8К78 № 12–14 для повышения на-
дёжности выведения были проведены доработки по снижению возмущающих момен-
тов и увеличению запаса устойчивости, управляемости и динамических харак-
теристик блока "Л" .

В баке окислителя была увеличена высота разделяющих перегородок и при-
ближена поперечная диафрагма к верхнему днищу . Введены два, диаметрально 
расположенных на срезе сопла, патрубка для дренажа окислителя . Изменён 
угол наклона пороховых ускорителей на блоке обеспечения запуска (БОЗ) . 
Повышена эффективность исполнительной системы ориентации и стабилизации 
(СОИС) БОЗ- а .

С целью повышения надёжности запуска двигателя блока "Л" в условиях не-
весомости для уменьшения прогрева кислорода введена экрано- вакуумная изо-
ляция по всей поверхности бака и части межбакового отсека . Для увеличения 
времени на конденсацию газовых включений в компонентах делан более ранний 
гарантированный наддув и повышено его давление . Введены два дополнительных 
пороховых ускорителя и др . мероприятия .

В связи с требованием увеличения телеметрической информации о работе си-
стем блока "Л" вместо системы "Факел" блока "И" и "Трала- И" БОЗ- а на блоке 
"Л" была установлена система "Рубин" и запоминающее устройство "ЗУ- Яхонт" .

Все эти мероприятия повысили надёжность выведения к Луне, но потребо-
вали некоторых весовых затрат .
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Однако, к первым пускам объектов Е6 в январе–апреле 1963 года с учётом 
всех мероприятий по снижению веса и технологических облегчений блоков "И" и 
"Л", ракета- носитель 8К78 обеспечивала выведение объекта Е6 с фактическим 
весом порядка 1450 кг (см . стр . 206) .

После пусков объектов в 1963 году со второй ступени носителя была снята 
система радиоуправления, что привело к увеличению возможных отклонений от 
траектории в картинной плоскости у Луны с 6–9 тыс . км до 22–23 тыс . км . 
Это потребовало увеличения возможной скорости коррекции с 45÷60м/сек до 
130 м/сек, что, в свою очередь, потребовало увеличения запаса топлива на 
коррекцию, а следовательно, и веса объекта на 35÷40 кг . Вес объекта Е6 при 
пусках в марте- апреле 1964 года, с учётом установки дополнительной радио- 
аппаратуры "Маяк- 6", составил порядка 1500 кг .

Кроме того, по результатам лётной обработки для повышения надёжности 
на блок "И" был установлен интегратор Д–109, а также дополнительно введена 
система "Сигнал" на блоке "И" и БОЗ- е, что несколько уменьшило полезную 
нагрузку носителя .

В этих условиях для обеспечения выведения к Луне объекта Е6 весом ~ 1500 
кг с блока "Л" была снята система "ЗУ- Яхонт" и датчик усадки окислителя, и 
введено термостатирование при заправке блока "И" керосином, что позволило 
использовать остатки топлива блока "И", обусловленные постоянной настрой-
кой интегратора . 

По результатам пусков в 1964 году для пуска в марте 1965 года на блок 
"Л" была установлена дополнительная телеметрическая аппаратура контроля 
уепи питания переменного и постоянного тока преобразователя ПТ- 500, а для 
пусков начиная с апреля 1965 г ., с целью повышения надёжности питания пе-
ременным током, на блоке "Л" установлен дополнительный преобразователь, 
ПТ- 200, в связи с заменой в системе управления преобразователя ПТ- 500, 
установленного на объекте, на ПТ- 200 . Это значительно увеличило вес блока 
"Л" и понизило вес полезной нагрузки носителя .

В связи с этим, выведение объекта Е6 весом 1500 кг . при запусках в 
марте- октябре 1965 года могло быть обеспечено только при снятии с бло-
ка "Л" системы "ЗУ- Яхонт", а с блока "И" и БОЗ- а системы "Сигнал", и при 
полном использовании остатков топлива блока "И", обусловленных постоянной 
настройкой интегратора .

Кроме того, при запуске Е6 в октябре 1965 г . потребовалось уменьшение, 
по сравнению с расчётом, гарантийных запасов топлива блока "И" .

Для значительного увеличения веса, выводимого на орбиту BCD? был прове-
дён комплекс мероприятий, обеспечивающих пуски объекта Е6 начиная с дека-
бря 1965 года с наклонением орбиты ~ 52° (вместо ~ 65°) .

Это мероприятие при увеличении баков блока "Л" позволило довести вес 
объекта, выводимый к Луне, при пуске 31 января 1966 г . до 1602 кг .
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Глава III. СХЕМА И ПРОГРАММА ПОЛЁТА

Все вопросы, связанные с решением задачи мягкой посадки на Луну, очень 
тесно взаимосвязаны . Не проработав общей логики работы объекта и кго ком-
поновки, не оценив вохможностей по габаритам и весам, невозможно предъявить 
требования ко всем системам и выбрать их характеристики . Выбор схемы астро-
коррекции и ориентации требовал приборной проработки системы и проработки 
компоновочной схемы . Нельзя было выбрать схему посадки не оценив возможно-
стей по созданию системы амортизации лунной станции и по её компоновке .

Поэтому все проектные вопросы можно было прорабатывать только параллель-
но, с учётом возможностей систем,весов и габаритов .

К началу проектирования объекта Е6 был уже накоплен некоторый опыт по соз-
данию системы ориентации (объект Е2А) и была разработана система астрокоррек-
ции объекта IM . Но для выбора схемы полёта объекта Е6 нужно было решить ряд 
своих специфических задач . Это в частности:

– выбор траектории с минимальными энергетическими затратами на разгон 
к Луне, коррекцию и торможение вблизи поверхности;

– определение системы системы траекторных измерений, обеспечивающих не-
обходимую точность прогнозирования движения объекта;

– разработка схемы астрокоррекции и ориентации перед торможением .
Если при выборе оптимальной траектории не было принципиальных затруднений, 

то на выбор системы траекторных измерений, астрокоррекции и ориентации влияли 
такие факторы, как возможности организаций, разработчиков систем, и их загру-
женность, что усугублялось поставленными в то время, сжатыми сроками изготов-
ления объекта (начало 1961 года) . Так, например, система траекторных измене-
ний на базе дециметровой радиолинии, разработанной СКБ- 567 для объекта IM, в 
принципе обеспечивала требуемые точности прогноза для проведения коррекции и 
торможения, а система астрокоррекции, разработки ОКБ- I для объекта IM, могла с 
доработками решить задачи коррекции и ориентации при торможении . При этом вы-
ставка объекта по вектору скорости перед началом торможения не обеспечивалась 
с требуемой точностью . Как СКБ- 567, так и ОКБ- I в очень короткие сроки не мог-
ли параллельно разработать свою аппаратуру для объекта IM и E6 . Единственной 
организацией, имеющей опыт и возможности разработки всего радиокомплекса для 
космического аппарата малого веса, был НИИ- 885 . Но НИИ- 885 разрабатывал только 
радиокомплекс на метровом диапазоне волн, который не обеспечивал нужных точно-
стей для прогноза . Поэтому было необходимо найти какой- то другой способ изме-
рения параметров движения и выставки объекта по вектору скорости . Отделением 
прикладной математики (ОПМ) совместно с филиалом НИИ- I (впоследствии отделение 
№ I НИИ- 923) была предложена автономная астросистема траекторных измерений .

В дальнейшем для детальной проработки схемы полёта был принят следующий 
состав бортовых систем: для измерения параметров движения – автономная систе-
ма астронавигации ФНИИ- I . обеспечивающая измерение 3х углов между Землей, Лу-
ной и Солнцем и ориентацию объекта для коррекции и торможения с использовани-
ем метода вертикали: радиотехническая система НИИ- 885 для измерения дальности 
(R) и радиальной скорости (R), для управления объектом при работе двигателя 
в процессе коррекции и торможения- инерциальная система НИИ- 885 (впоследствии 
НИИАП) . Система НИИ- 885 обеспечивала и управление объектом в полёте как по 
командам программно- временного устройства (ПВУ), так и по командам с Земли .
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I . Выбор траектории полёта, схем коррекции и ориентации  
перед торможением для посадки на поверхность Луны .

Выбор траектории полёта, схемы коррекции и торможения проводился на ос-
новании комплексного рассмотрения всей проблемы посадки на Луну в целом . 
При этом возник целый ряд узловых проблем . Такими узловыми баллистическими 
проблемами являлись:

– обеспечение максимального веса автоматической станции на поверхности 
Луны, необходимого, в свою очередь, для надёжного выполнения постав-
ленных перед аппаратом задач .

– решение вопроса о максимально допустимых скоростях встречи с поверх-
ностью Луны,

– выбор схемы посадки,
– выбор схемы ориентации при коррекции и торможении,
– увязка точностей работы систем управления,
– обеспечение заданных скоростей встречи с поверхностью Луны,
– обеспечение прогноза траекторий с необходимой точностью .
Эти баллистические проблемы являлись главными как в начале проектиро-

вания, так и во всё время разработки и испытаний в полёте автоматической 
станции .

В начале проектирования определились основные проектно-  баллистические 
параметры аппарата:

– вес аппарата при полёте к Луне,
– тип двигательной установки для торможения 
  (тягя, запасы топлива),
– вес аппарата на поверхности Луны,
– схема полёта,
– районы посадки на Луне,
–  схема коррекции и ориентации,
-  схема торможения,
- предельные скорости встречи с поверхностью Луны и др . 
Наиболее трудными, как и следовало ожидать, оказались вопросы, связан-

ные с обеспечением мягкой посадки на неизвестную поверхность Луны .
Трудности заключались прежде всего в нееобходимости создания такой си-

стемы, которая обеспечивала бы управление двигательной установкой так, 
чтобы в конце её работы скорость не превышала заданной величины .

Возможными путями решения этого вопроса были: либо управление полётом 
при торможениии на основе знаний траекторий, полученных при траекторных 
измерениях и последующем прогнозе; либо создание двигателя с регулируемой 
тягой, управляемого на основе радиолоцирования лунной поверхности . Предва-
рительные расчёты показали, что управление полёном на основе прогнозируе-
мой траектории не может обеспечить малых скоростей встречи с поверхностью 
Луны, а создание автономной системы управления и отрегулируемого двигателя 
представляет большие трудности создания и отработки такого комплекса в ко-
роткие сроки .

Стремление в простоте и меньшему весу заставило рассмотреть схему вер-
тикальной посадки с траекторией, проходящей через центр Луны . Оказалось, 
что при такой схеме возможно осуществить посадку на Луну с малыми скоро-
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стями при использовании: двигателя с регулируемой тягой; автономной си-
стемы управления; высотомера, выдающего команду на включение двигателя на 
фиксированной высоте и системы амортизации, способной полностью погасить 
всю остаточную скорость при посадке, см . гл . IV .

Такая схема, после предварительного изучения была принята для дальней-
шего рассмотрения . Однако и для этой, казалось бы, простой схемы, встрети-
лись серьёзные трудности, связанные с необходимостью обеспечить заданные 
точности .

Остановимся подробнее на баллистических особенностях полёта к Луне и 
возникших трудностях . Схема полёта оьъекта Е6 к Луне показана на фиг . I . 

2 . Выбор траектории полёта на поверхность Луны

Прежде всего, для определения оптимальных траекторий полёта на по-
верхность Луны, был проведён совместный анализ величин скорости в конце 
активного участнка (работа IV ступени, блока "Л"), скорости торможения и 
скорости коррекции . При этом рассматривались траектории с временем полёта 
к Луне от 1,5 суток до максимально возможного . Скорости торможения со-
ответствовали скорости встречи с поверхностью при вертикальной посадке, 
в скорости, необходимые для проведения коррекции были получены на основе 
расчётов разбросов траекторий с ошибками и в конце активного участка, про-
порциональными производными . Для траектории с временем полёта 2,5 суток 
были приняты разбросы, характеризуемые величиной максимального отклонения 
у Луны, в катинной плоскости, порядка 10000 км .

На фиг . 2 представлены суммарные скорости, необходимые для коррекции и 
торможения у Луны в зависимости от времени полёта .

На фиг . 3 представлены зависимости изменения полезного веса автоматиче-
ской Лунной станции (АЛС"а) на поверхности Луны от времени полёта .

Из этих зависимостей следовал вывод о том, что для полёта на поверх-
ность Луны целесообразно выбирать траекторр со временем полёты порядка 3–4 
суток . Для обеспечения видимости их пункта космической связи НИП- 10 (г . 
Симферополь, Крым) время полёта целесообразно выбирать в районе 3,5 суток, 
которое в момент сближения обеспечивает видимость Луны в момент её кульми-
нации . В дальнейшем, для обеспечения более надёжного расположения прилун-
ного сеанса в интервале видимости Луны, было принято решение обеспечивать 
сближение с Луной на 1 час позже момента её кульминации .

Здесь следует заметить, что проведённые в дальнейшем доработки ракетно- 
космического комплекса дали возможность существенно увеличить вес выводимый на 
орбиты к Луне, а также вес автоматической станции на поверхности Луны . Вместе 
с тем эти доработки не могли повлиять на выбор времени полёта к Луне . И поэтому 
для всех траекторий время полёта выбиралось в районе 3,5 суток и зависимости 
веса АЛС"а от времени полёта эквивалентно могли быть подняты (фиг . 3) .

Вторым баллистическим вопросом, который исследовался с целью увеличения 
веса АЛС"а, был вопрос об использовании "южного" варианта старта с промежу-
точной орбиты . Для таких траекторий последствие сокращения времени полёта 
по промежуточной орбите ожидался некоторый выигрыш в полезном весе за счёт 
уменьшения разбросов в конце участка выведения, а также изменении условий 
встречи с Луной . 
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Анализ таких траекторий показал, что при использовании "южного" вариан-
та практически не получается существенного выигрыши в весе станции, однако 
существенно ухудшатся условия связи с аппаратом во время полёта в связи с 
уменьшением интервалов видимости; кроме того, начальный участок траектории 
совсем не наблюдается с территории Собза . Таким образом в дальнейшем рас-
сматривался только "северный" вариант старта с промежуточной орбиты к Луне .

Для "северного" варианта старта были определены интервалы видимости для 
вппарата и для Луны, которые показали, что видимочть Луны для наиболее не-
благоприятных положений на орбите составляет около 7 часов . С другой сто-
роны расчёты отклонений по времени прилёта к Луне показали, что отклонения 
не превосходят ± 2 ÷ 4 часов . Ниже в таблице 1 приведены значения разбросов 
времени прилёта, а также большие и малые полуоси эллипсов отклонений в 
картинной плоскости у Луны для дат старта, в которые осуществлялся запуск 
на орбиты к Луне . Эти данные получены потём точных расчётов для ракетно- 
космического комплекса при автономной системе управления .

Для "северного" варианта старта был получен район возможных мест по-
садки автоматической станции . Этот район характеризуется прямоугольником 
расположенным а Океане Бурь, соответственно с широтой φ и долготой λ

φ = 8 ÷ 12° ± ∆φ
λ = - 60 ÷ - 70° ± ∆λ,

где ∆λ или ∆λ— либрации Луны по широне и долготе .
В связи с этим были изучены условия в районе пердполагаемых точек по-

садки на Луне . Астросовет, совместно с обсерваторией, а также ЦНИИГАИК 
подготовили, по просьбе ОКБ- 1, карту предполагаемого района посадки . В Ки-
евской астрономической обсерватории (Голосеево) построили на этих картах 
гипсометрическую сеть . В результате оказалось, что район предполагаемой 
посадки не горист и обладает умеренными наклонами поверхности . фиг . 4, 5 
(Карта предполагаемых районов посадки) .

Важным вопросом в общей завязке баллистической схемы посадки и дат старта 
оказался вопрос, связанный с временем посадки на Луну, т . к . помимо макси-
мального веса необходимо было обеспечить ряд других требований, зависящих от 
времени восадки (высоты Солнца над горизонтом Луны в районе посадки и лр ._ .

Необходимо было обеспечить:
– в первые сутки после посадки телевизонное наблюдение ланшафта;
-  минимальные температуры, для продолжительной работы системы терморе-
гулирования;

- максимальное время пребывания на освещенной стороне Луны;
- изменение условий наблюдения ландшафта .
Эти требования, не являясь баллистическими, определили ход дальнейших 

баллистических исследований . Было предложено рассматривать схему полёта 
к Луне с посадкой в районе утреннего терминатора, т . е . в указанном выше 
районе Луны должен наблюдаться восход Солнца . В этом случае посадка осу-
ществляется в область отрицательных температур на Луне (с тенденцией к 
повышению), и одновременной обеспечивается возможность наблюдений в после-
дующие сутки лунного ландшафта с большой контрастностью .

Посадка лунным днём или вечером не дала бы хороших условий освещения 
Луны и, кроме этого, не обеспечивала бы продолжительного наблюдения . Это 
требование — посадка в район утреннего терминатора — с одной стороны внесло 
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Дата 
старта

12 .03
1965 г .

10 .04
1965 г .

9 .05
1965 г .

8 .06
1965 г .

4 .10 .
1965 г .

3 .12
1965 г .

31 .01
1966 г .

Номер 
объекта № 8 № 9 № 10 № 7 № 11 № 12 № 13

Отклонение в кар-
тинной плоскости: 
- большая полуось 
"α", км

18267 17733 17660 18898 26770 17113 15185

- малая полуось 
"β", км 2185 2168 2287 2588 2720 2663 2444

Угол большой оси 
с осью ζ* 27° 28° 30° 34° 31° 30° 23°

Разброс времени 
полёта, часы 3,5 4 4,3 4,6 3,5 2,3 3,1

Фактические от-
клонения, ζ - - 1935 -22856 15296 7429 -12929

в картинной пло-
скости, км η* - - -2730 -12227 5320 4700 -5909

Допустимая ско-
рость для ликви-
дации максималь-
ного отклонения, 
м/сек

100 104 100 115 130 160 90

Расчётный им-
пульс скорости 
ликвидации фак-
тического откло-
нения, м/сек

- 29,15 134 75,14 42,11 72,42

Фактический им-
пульс скорости 
по измерениям 
после коррекции, 
м/ сек .

- - 24,5 1332 71,75 40,40 72,13

Недобор скорости 
при коррекции, 
м/сек

- - 4,5 1198 3,39 1,71 -0,71

* Оси ζ и η имеют направление
 
       ζ = η • V∞ ;  η = r   • V∞ ;│η • V∞│ │r3-Л • V∞│

3-Л

  
где r 3-Л - радиус-вектор Земля-Луна,
а V∞  - скорость объекта на большом удалении от Луны .

Таблица 1
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сразу очевидные ограничения на даты старта (при выбранном времени полё-
та)— с тем, чтобы прибывать к Луне в точку посадки, где восходит Солнце, с 
другой стороны, существенно упростило схему коррекции — положение Солнца 
во время коррекции практически ортогональное направлению на Луну .

3 . Выбор схемы ориентации и коррекции 

Анализ траекторий полёта к Луне показал на возможность разработки доста-
точно простой схемы ориентации и коррекции . В связи с тем, что отклонения при 
подлёте к Луне были меньше полного интервала видимости, коррекцию времени 
прилёта можно было не проводить . Это обстоятельство дало возможность пойти 
по пути создания схемы двухпараметрической коррекции, т . е . корректировать 
только координаты в картинной плоскости и не корректировать время полёта до 
Луны . Было показано также, что коррекцию координат на картинной плоскости у 
Луны можно проводить в плоскости ортогональной направлению на Луну .

Отличие плоскости оптимальной коррекции от плоскости ортогональной на-
правлению на Луну не превысило во всех случаях 10- 15° . Следовательно, по-
тери на неоптимальность не превосходили 5- 6% от корректирующего импульса 
скорости . Это позволило при выполнении коррекции использовать только два 
светила – Луну и Солнце и не применять гироскопы для выхода корректирующего 
импульса из плоскости . Общая схема ориентации при коррекции в этом случае 
выглядела очень просто:

- поиск и ориентация на Солнце,
- поиск Луны,
- ориентация на Луну,
- поворот двигателя в плоскости ортогональной направлению на Луну .
Совершенно очевидно, что эта схема ориентации обеспечивала:
-  исправление траектории минимальным импульсом (потери на неоптималь-
ность малы),

-  простоту системы ориентации .
В результате расчётов были определены основные требования к точности 

системы ориентации и системы управления при коррекции .
Для траектории с временем полёта около 3,5 суток отклонения в картинной 

плоскости составили следующие величины в зависимости от ошибок при испол-
нении коррекции .

Расстояние до Земли в момент коррекции

Отклонение 200 
тыс . км

250 
тыс . км

300 
тыс . км

Отклонение по модулю скорости 0,1 м/сек .  14 км 12 км 9 км

Отклонение по направлению в плоскости 
коррекции

1 угл . 
минута 10,5 км 9,4 км 8,6 км

Выход из плоскости коррекции 1 угл . 
минута 3,5 км 2,1 км 1,3 км

Из таблицы следует, что для того, чтобы обеспечить олтклонения на поверх-
ности Луны в 20- 30 км необходимы следующие точности ориентации и коррекции:
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- по модулю скорости 0,1–0,2 м/сек, что определяется разбросами импуль-
са последействия и точностью интегратора,

- по отклонению в плоскости коррекции — 2 угловые минуты,
- по выходу из плоскости коррекции — 7–8 угловых минут .
Эти точности определили требования к двигательной установке и её систе-

ме управления . Последующий анализ возможностей двигательной установки и её 
системы управления показал, что можно обеспечить только точности в два- три 
раза превышающие требуемые . В этом случае отклонение на поверхности Луны 
за счёт ошибок коррекции могло достигать 100 км .

4 . Возможности траекторных измерений .

По предварительным данным НИИ- 4 и ОПМ точность прогноза у Луны при ис-
пользовании радиокомплекса НИИ- 885 могла быть не лучше 1000 км, а точность 
прогноза при использовании радиокомплекса СКБ- 567 не лучше 300 км в кар-
тинной плоскости у Луны .

Такие точности были неудовлетворительными .
В связи с этим ОПМ совместно с НИИ- 885 и ФНИИ- 1 предложили разработать 

систему астронавигации САН, способную, на основе измерений в одной точке 
угловых положений автоматической станции на среднем участке траектории, 
обеспечить прогнозирование траектории с высокими точностями .

Принципиально прогнозирование траекторий с использованием САН в перво-
начальном варианте предполагало следующие операции:

- измерение углов между светилами (использовались Солнце,Земля и Луна),
- передачу данных измерений на Землю,
-  обработку угловых измерений совместно с расчётным эллипсоидом ошибок 
в конце активного участка,

- получение установок на проведение коррекции траектории,
- передачу установок на борт станции .
При проектировании САН выяснилось, что поскольку требуется обеспечить 

очень высокие точности измерения углов, необходимо знать исходные поло-
жения визиров (труб) САН также с высокой точностью . Это обстоятельство 
определило в дальнейшем и технологию подготовки САН к полёту: введены были 
два последовательных обмера угловых положений с промежуточным контролем и 
выставкой по параметрам номинальной траектории .

Проведённый в ОПМ и ОКБ- 1 анализ требований к точности измерений по-
казал, что необходимо проводить угловые измерения с точностью порязка 1- 2 
угловых минут .

Разработка, изготовление и испытания первых комплектов САН показали, 
что указанные точности не могут быть реализованы при разработанной кон-
струкции САН .

В связи с этим на последних испытаниях полностью отказались от прове-
дения измерений углов с помощью системы САН для определения траекторий . 
При этом для обеспечения угловых измерений использовались астрономические 
наблюдения за объектом . После лётных испытаний в 1963 году было принято 
решение дополнить состав станции радиотехнической аппаратурой "Маяк", ко-
торая обеспечивала точности прогноза порядка 150 км на картинной плоскости 
у Луны, независимо от астрономических наблюдений, зависящих от погоды . Та-
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ким образом, как на этапе проектирования, так и на этапе лётных испытаний 
точность определения траектории в картинной плоскости у Луны при использо-
вании различных систем было не лучше ± 150 км . Обеспечтить лучшие точности 
измерений траекторий не бралась ни одна организация .

В связи с этим вопрос о методе ориентации перед торможением приобретал 
первостепенное значение . Точность знания траектории не позволяла осущест-
влять ориентацию по прогнозируемой траектории ихз- за больших боковых ско-
ростей . Разработка же автономной системы управдения тормозным двигателем 
сдвигала сроки разработки объекта .

5 . Автономная ориентация перед торможением

Остановимся более подробно на вопросе значения малых скоростей встречи 
с поверхностью Луны .

При посадке на Луну одинаково опасны как вертикальная, так и горизонталь-
ная (боковая) скорости после выключения двигателя . Для того, чтобы избежать 
этих скоростей, даже при идеальной работе системы управления двигательной 
установкой, необходимо точно задать начальное положение оси двигателя аппа-
рата, которое в первом приближении должно соответствовать направлению ско-
рости в начале торможения . Этого можно достинуть различными путями .

Подлетая к Луне, станция движется по гиперболической относительно Луны 
траектории: скорость сближения увеличивается с ~ 1 км в секунду на рассто-
янии в 60 тыс . км до 2,6 км/сек на высоте 75 км . Вместе с этим на последнем 
участке полёта скорость быстро меняет своё направление в пространстве .

Ориентацию по оси двигателя по вектору скорости можно осуществить двумя 
известными путями:

- используя данные по траектории,
- используя автономные радиолокационные данные .
В первом случае необходимо хорошее знание траектории . Так, отклонение 

фактической траектории от расчётной на 150 км приводит к несоответствию 
направления скорости до 90 угловых минут, что сейчас же вызывает появле-
ние боковых скоростей порядка 50- 60 м/сек . Таким образом для этого метода 
ориентации необходимы высокоточные системы траекторных измерений, обеспе-
чивающие определение траектории с точностью до единиц километров . Такой 
системы измерений не было к началу проектирования, нет и в настоящее время .

Во втором случае, направление скорости в тачале торможения необходимо 
опрелелять, проводя локационные измерения поверхности Луны, в частности, 
ориентируя аппарат по местной вертикали . Однако, разваботка такой системы 
требовала больших весов и таила в себе много трудностей . При проектировании 
удалось обойти эти трудности применением нового метода совершенно автоном-
ной ориентации по вектору скорости в начале торможения . Этот метод осно-
вываентся на ранее неизвестном свойстве пучка гиперболических траекторий .

Свойство заключается в следующем: если высота включения двигателя зада-
на (она выбирается из условий получения в конце участка торможения нулевой 
скорости), то для этой высоты существует такой расстояние от центра Луны 
(примерно 8500 км), на котором направление на центр Луны, названное Лунной 
вертикалью, совпадает с необходимым направлением оси двигателя в начале 
торможения .
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На фиг . 6 представлена схема построения Лунной вертикали и сохранение 
её до момента включения двигателя .

На схеме обозначено:
r
1 
-  расстояние до центра Луны в начале торможения,

r
1
= ρ

в 
-  расстояние до центра Луны при построении вертикали,

r
 
-  отклонение от центральной траектории на "бесконечности" .

r -  текущие расстояния до центра Луны .
На фиг . 7 представлены зависимости углового рассогласованиея ∆ вертика-

ли и вектора скорости в начале торможения в зависимости от х0 и r .
Расстояние ρ

8 
практически не зависит от величины отклонения истинной 

траектории от расчётной . Таким образом устанавливается направление скоро-
сти в момент начала торможения по направлению вертикали на расстоянии 8500 
км от центра Луны .

Так, например, при отклонениях траекторий до 200 км рассогласование 
этих направлений не превосходит 1 угловой минуты . Это соответствует боко-
вой скорости в 0,76 м/сек .

Всё это, а также большие допустимые отклонения при фиксировании задан-
ного значения расстояния Лунной вертикали, обеспечивает построение простой 
и надёжной системы автономной ориентации по вектору скорости .

Можно коротко описать её принципы . При подлёте к Луне станция ориентиру-
ется на Солнце, Луну и Землю . В определённый момент фиксируется Лунная вер-
тикаль на заранее заданном расстоянии, определённом по расчётной траектории . 
Направление Лунной вертикали, соответствующее направлению оси двигателя, 
сохраняется оптически, путём ориентации на Солнце и Землю до включения дви-
гателя, происходящего по сигналу радиовысотометра . Время движения станции от 
достижения вертикали до достижения заданной высоты около одного часа .

Следовательно, в момент включения двигателя его ось направдена прибли-
зительно по скорости .

Следует отметить, что при расчёте ρ
в 
учитывается протяжённость активного 

участка торможения .
Таким образом, используя свойство пучка гиперболических траекторий до-

стигается совершенно автономная ориентация по направлению скорости в на-
чале работы двигателя на торможение . При этом боковые скорости, возможные 
при других способах ориентации, практически сводятся к нулю .

6 . Баллистическая подготовка пуска и проведение лётных испытаний

Остановимся на принципиальных особенностях подготовки к пуску и бал-
листическом обеспечении пуска . Для подготовки к пуску и работы с объектом 
в полёте были выпущены "Исходные данные на проведение расчётов номиналь-
ных траекторий, прогноза, коррекции и торможения" . В соответствии с ними 
проведены расчёты номинальных траекторий полёта к Луне . Эти расчеты с 
учёном ограничений изложенных в "Исходных данных" определяли даты стар-
та, интервалы видимости, запайки в бортовых приборах, заправки топливом и 
др . Вместе с этим рассчитываются первоначальные выставки визиров системы 
астронавигации . 

После выведения на орбиту к Луне, в сеансах проводятся радио- технические 
траекторные измерения (измерения углов САН не проводилось начиная с марта 
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1965 г .) . На основе этих измерений, а также "Исходных данных", содержащих 
данные по САН и двигательной установке, а также "Полётного задания на рас-
чёты движения объекта" проводятся расчёты установок на коррекцию . Коррек-
ция в номинальном случае проводится в начале второго интервала видимости . 
В случае больших отклонений или других аварийных ситуаций, коррекция может 
быть проведена, если позволяют углы САН, в первом или третьем интервале 
видимости .

Для произведения коррекции на борт засылаются в виде кодом следующие 
уставки:

∆W
5
 - уставка интегратора, на заданное значение отработки кажущейся ско-

рости;
S - уставка САН на заданные значения разворота объекта в абсолютном про-

странстве относительно оми турели;
∆P

п
 -  уставка САН, обеспечивающая необходимый угол Солнце-  объект- лУНА 

(закладывается в случае необходимости);
W
6
 -  уставка интегратора на заданное значение отработки кажущейся ско-

рости на участке торможения, закладывается на борт после коррекции;
∆t

4T
 -  временная задержка на включение двигателя от момента достидения 

заданной высоты;
∆t

11
 -  уставка в GDE на начало сеанса торможения (может быть подана по 

КРЛ) .
∆P

УСТ
 -  уставка САН обеспечивающая прямой угол между осью турели и сол-

нечным визиром; 
∆S

H
 -  уставка САЕ, обеспечивающая расчётный угол Солнце- объект- Луна .

При расчёте уставок на торможение учитывается зависимость работы аль-
тиметра от угла его оси с местной вертикалью .

В случае отклонений, выходящих за пределы эллипсоида отклонений, а также 
за за пределы ограничений, накладываемых САН радиовысотомером и др ., пред-
усмотрена возможность перевода объекта на орбиту спутника Луны, которая мо-
жет быть иногда реализована в зависимости от величины отклонений (фиг . 8) .

7 . Автоматика и программа полёта

Для решения поставленных перед объектом Е6 задач требовалось создать 
простую и надёжную автоматику и разработать программму полёта, предусма-
тривающую последовательное выполнение всех операций с учётом особенностей 
и требований систем и времён видимости объекта с пункта управления и кос-
мической связи (КИН- 10 в г . Симферополе) .

Бортовая автоматика и программа полёта должны были обеспечить:
1 . Закрутку объекта после отделения от блока "Л" .
2 . Получение телеметрической информации о работе всех систем .
3 . Измерение параметров движения объекта .
4 . Передачу на борт уставок на коррекцию и торможение .
5 . Работу систем в сеансе коррекции и послание закрутку объекта .
6 . Работу всех систем в сеансе построения лунной вертикали и торможения .
7 . Получение телевизионного изображения и телеметрической информации  
после посадки .
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Управление объектом Е6 и бортовыми мимтемами как при полёте по траекто-
рии, так и после посадки осуществляется по командам с Земли и программно- 
временными устройствами (ПВУ) .

При выбранной траектории, с временем полёта 3,5 суток, имеются 4- е ин-
тервала прямой радиовидимости объекта с НИП- 10, каждый продолжительностью 
8- 15 часов (в зависимости от месяца пуска) . 

Исходя из продолжительности видимости и требований системы для первых 
пусков была составлена следующая программа полёта:

I интервал видимости
Сеанс № 1 -  траекторные измерения наклонной дальности R и радиальной ско-

рости R .
Сеанс № 2 - измерения R и R, телеметрический контроль состояния всех си-

стем и контроль работы системы астронавигации (САН) в сеансе 
"закрутка" (если есть видимость) .

Сеанс № 3 - траекторные измерения, телеметрический контроль состояния си-
стем .

II интервал видимости
Сеанс № 4 - измерения R и R, угломерные измерения системой САН и передача их 

на Землю, телеметрический контроль работы САН и состояния всех 
систем .

Сеанс № 5 - закладка на борт 2- х уставок на коррекцию (угол разворота объ-
екта -  в систему САН и скорость коррекции в интегратор) и 3- х 
уставок на торможение (время начала сеанса построения лунной 
вертикали –в ПВУ Я- 123; временная задержка на запуск двигателя 
от момента достижения высоты ~75 км -  в блок Я- 125; скорость 
торможения -  в интегратор) .

Сеанс № 6 - астрокоррекция и после нее закрутка объекта, измерение R, те-
леметрический контроль работы всех систем .

Ш . Интервал видимости
Сеанс № 7 -  закладка двух уставок на торможение (на поворот зеркала солнеч-

ного датчика я поворот турели солнечных датчиков), измерения R 
и R и контроль состояния систем .

IV интервал видимости
Сеанс № 8 - построение лунной вертикали и торможение объекта, измерения R 

и R, контроль работы всех систем .
Сеанс № 9 -  первый лунный сеанс, телеметрия АЛСа и передача телевизионного 

изображения, если достаточна освещенность) .
Источников тока хватало на проведении 5- ти одночасовых сеансов в тече-

ние 4- х суток . 
Все сеансы радиосвязи с объектом на траектории, выбор режима работы 

передатчика (траекторные измерения, передача числовой или телеметриче-
ской информации с одного из трех коммутаторов), выбор комплекта пере-
датчика и приемника, разрешение на проведение сеанса астрокоррекции и 
закладка уставок на коррекцию и торможение осуществляется по командной 
радиолинии (КРЛ) с Земли . Общее количество команд КРЛ- 28 (см . стр . 180- 
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194) . Функции программно- временных устройств (НБУ) на борту выполняют: 
ПВУ Я- 149 (механические часы) обеспечивает задержку на 2 часа О4 минуты 
от момента отделения объекта от блока "Л" включения программы "закрутка 
I" ПВУ Я- 148 . 

ПВУ Я- 148 (Электронное временное устройство) задает программу работы 
(последовательность операций) системе астронавигации (САН) для проведения 
закрутки объекта как после отделения от блока "Л", так и после коррекции . 
В первом случае ПВУ Я- 148 запускается от Я- 149, во втором -  по команде от 
ПВУ Я- I23 .

ПВУ Я- I23 (электронное временное устройство) включает по команде t
1
 се-

анс измерения углов системой астронавигации, передачу маркерной частоты и 
фазирование счетчиков ПВУ .

(Впоследствии функции включения сеанса измерения углов и фазирование 
счетчиков была сняты) .

-  Включает автономно, с учетом заложенной уставки, сеанс построения 
лунной вертикали .

-  В сеансах измерения, коррекции и построения лунной вертикали и тормо-
жения задает программу работ системы астронавигации, системы управ-
ления корректирующей двигательной установки (КТДУ) и радиовысотомера 
и обеспечивает их автономное управление .

Сброс на "ноль" ПВУ Я- 123 производится по команде отрыва ракеты .
ПВУ Я- I33 (электронное временное устройстве) на траектории обеспечивает 

автономное переключение передатчиков через 50 часов и приемников через 25 
часов, время отсчитывается от момента старта или от последнего включения 
бортового передатчика .

На Луне ПВУ Я- 133 обеспечивает через 3 мин . 48 сек от запуска КТДУ выда-
чу команды на сброс амортизаторов и через I мин . 12 сек после сброса амор-
тизаторов -  открытие лепестковых и . ленточных антенн и переключение прием-
ников с лепестков на штыри ; осу¬ществляет переключение приемников через 
25 часов и передатчиков через 50 часов, включает через каждые 25 часов 
сеанс связи на I час (0,5 ч телеметрия и 0,5 ч телезизионпое изображение) .

Время отсчитывается от запуска КТДУ или от последнего включения пере-
датчика по КРЛ .

Блок Я- 125 -  обеспечивает задаваемую с Земли задержку от команды высо-
томера о достижении заданной высоты до включения КТДУ на торможение .

В процессе летных испытаний совершенствовалась, бортовая автоматика и 
программа полета .

Так, после пусков объекта Е6 в январе- апреле 1963 года, для осуществле-
ния возможности более гибкого управления объектом в полете, как для повы-
шения надежности решения основной задачи, так и для получения максимальной 
информации о работе систем в аварийном случае, были проведены следующие 
доработки автоматики:

1 . В связи с тем, что из- за низкой точности системы САН- проведение се-
анса астро- измерения углов могло и не потребоваться, а после установки де-
циметрового передатчика ("Маяк- 6") на объект турель земных датчиков могла 
быть из- за ограничения веса снята, было введено не автономное от ПВУ Я- 123 
включение сеанса замера углов САН, а по разрешению с Земли по очередной 
часовой метке ПВУ .
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2 . Введены блокировки: запрещающие включение И- 100 по метке ПВУ t
8
Т
1
 и двигатель-

ной установки при коррекции, если объект не ориентирован на Солнце и Луну . Блоки-
ровки можно снять по командам с Земли .

3 . Предусмотрено дублирование по КРЛ . Команды на начало сеанса постро-
ения лунной вертикали .

4 . Пересмотрена программа телеметрических измерений с целью получения 
более полной информации по САН и И- 100 как с коммутатора Н- 124, так и с 
Я- 126 . Введена возможность включения Я- 126 и обратное переключение на Я- 
124 по КРЛ .

5 . Вкючение по КРЛ одновременно подпрограммы построения лунной верти-
кали и торможения, что обеспечивает при значительных отклонениях траекто-
рии от расчетной проверку функционирования автоматики, КТДУ и механизмов 
в сеансе торможения, а в некоторых случаях и перевод объекта на орбиту 
спутника Луны .

Установка системы "Маяк- 6" доработка автоматики и требования по увели-
чению объема траекторных измерений потребовали пересмотра программы полета 
с целью увеличения количества сеансов и проработки мероприятий на случай 
аварийных ситуаций .

Проведенные с марта по октябрь 1965 г . пуски объекта Е6 позволили выявить 
и устранить всe недостатки автоматики, выбрать наиболее оптимальную про-
грамму полета и накопить необходимый опыт по управлению объектом в полете .

При пуске 12/Ш- 65 г . блок "Л" совместно с объектом остался на промежу-
точной орбите из- за отказа ПТ- 500, связь с объектом была нормальной . Для 
подтверждения предположения о выходе из строя ПТ- 500, а также для опробо-
вания системы управления объектом был проведен сеанс "ложной коррекций", 
который заключался в следующем:

16/Ш во время 9 и 10 сеансов связи с объектом на 71 витке (20h 49m 06s ÷ 
20h 58m 35s) должна была быть выдана команда на разрешение проведения сеанса 
"коррекции" и на снятие блокировки САН . На 72 витке (22h 22m 12s ÷ 22h 27m 30s)  
должка была быть зафиксирована раскрутка гиромоторов автомата стабилизации 
и включение коммутатора Я- 126 .

Запуск КТДУ не должен произойти т .к . к моменту Т
3
 блокировка по светилам 

должна была быть восстановлена . После проведения сеанса ложной коррекции 
выявились следующие замечания:

I) непредусмотренное включение сеанса "торможения" в 1- ом сеансе связи 
(помимо включения сеанса "коррекции") .

2) отсутствие информации по II коммутатору после выдачи команды № 18 во 
2- м сеансе связи на 72 витке .

3) Прохождение команд ПВУ Я- 123 на СУ в сеансах "коррекции" и "торможения" 
(кроме Т

1
, Т

5 
и T

6
) при неотделившемся от блока "Л" объекте заблокированных 

с помощью реле, которые запитаны от батареи, находящейся на блоке "Л" .
Непредусмотренное включение сеанса "торможения" объясняется тем, что 

команда № 24, являясь адресной командой для начала сеанса "торможения", 
была выдана раньше, чем через I минуту после прохождения разрешающей коман-
ды на начало сеанса "коррекции", во время прохождения маркерной частоты .

Во время 2- го сеанса связи дважды подавалась команда на включение II 
коммутатора, но телеметрической информации получено не было, что под-
тверждает выход из строя ПТ- 500, который запитывает II коммутатор .
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Это также подтверждается выключенным РВБВ, который также запитан от ПТ- 500 .
Причиной прохождения команд ПВУ Я- 123 (кроме Т

1
, Т

5 
и T

6
) является несра-

батывание блокировочных реле .
Рассмотрение результатов пуска выявило следующие рекомендации для новых 

объектов:
I) запретить выдачу адресных команд в момент прохождения маркерной частоты;
2) ввести в состав САН блока БЛВ для исключения возможности выдачи сиг-

нала лунной вертикали (СЛВ
3
) до прохождения метки t

15,
 включение пре-

цизионного режима САН, из- за возможности потери Луны датчиками .
За время полета объекта Е6, запущенного 9 мая 1965 г . в течение 3,5 

суток было проведено 20 сеансов связи общей продолжительностью 7h 22m, по-
дано 253 команды, заложено 7 уставок для автономного управления объектом . 
Потеря сигнала с объекта произошла в 22h 09m 45s .

В этом пуске была выявлена необходимость дополнительного прогрева И- 100 
перед "коррекцией" и "торможением" по командам КРЛ, что и было реализовано 
к пуску 8/VI- 65 г .

За время полета объекта в июне 1965 г . в течение 3 суток было проведено 
14 сеансов связи, управление объектом проходило согласно программе полета 
и командам КРЛ .

В результате анализа работы бортовой автоматики уставновлено:
1) Невыключение КТДУ в расчетное время .
2) Невыключение прибора И- lOO по команде Т

4
; ЦВУ Я- 123 .

3) Не прошла закрутка объекта по команде t
36
 ПВУ Я- 148 .

4) При отстреле АЛСа не произошло выключения питания АЛСа . 
В результате анализа схемы обнаружено, что основной причиной невыключе-

ния КТДУ и И—100 и отсутствия закрутки явилосьнепрохождение команды Т
2
 ПВУ 

Я- 123 . Причиной невыдачи метки Т
2
 является прохождение вблизи расчетного 

момента времени Т
2
 маркерной частоты по метке t

1
 .

Невыключение питания АЛСа при отстреле произошло из- за сравнимых времен 
срабатывания реле, управляющих отключением питанная и продолжительности 
расстыковки АЛСа при отстреле .

К пуску 4 октября 1965 г . в автоматике объекта были проведены следующие 
доработки:

1 . Исключена фазировка счетчиков .
2 . Исключена метка Т

2
 (коммутация автомата стабилизации) .

3 . Проведены доработки схемы выключения питания АЛСа при его отстреле .
4 . Июньский пуск показал, что начало сеанса "Коррекция" по очередной часовой метке 

неудобно, т .к . ограничивает время начала сеанса .
Поэтому были проведены изменения в результате которых очередной сеанс 

коррекции мог начинаться по очередной минутной метке после подачи разре-
шающих команд . 

5 . Для возможности проведения сеанса коррекции в I и III интервалах 
видимости в случае нехватки топлива введена уставка на коррекцию ∆Р

п
 для 

снятия ограничений по углу "Р", Солнце- объект- Луна .
6 . Увеличено, время прогрева прибора И- 100 на 16 мин . перепайкой меток 

ПБУ Я- 123 . 
7 . Для получения более точной телеметрической информации, коммутатор Я- 124 был 

заменен на Я- 124М, который обеспечивал замер параметров с 16 и 64 градациями .
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При анализе телеметрии при пуске 4/Х- 65 г . были обнаружены:
1) появление ложной команды на включение "Маяка- 6" .
2) стирание уставки на задержку включения КТДУ при "торможении", кото-

рые объяснялись попаданием в приемник сигнала отраженного от лунной 
поверхности .

Поэтому в программу следующего пуска было введено запрещение выдачи ко-
манд после СЛВ

3 
на высоте ~ 8300 км, когда появляется возможность появления 

отраженного сигнала . 
При пуске З/ХП- 1965 г . замечаний по работе автоматики объекта и радио-

системе не было .
В результате пусков в январе- апреле 1963 г ., марте- апреле 1964 г . и в 

марте- октябре 1965 г . были выявлены все недостатки, проведены доработки 
бортовой автоматики и найдена оптимальная программа полета с учетом воз-
можностей и требований всех систем и баллистических данных .

Для пуска 31 января 1966 г . автоматика не дорабатывалась, и программа 
полета была аналогичной пуску 3 декабря 1965 г . с внесением уточнений по 
временам проведения сеансов из- за изменения баллистических данных и для 
удобства работы координационно- вычислительного центра .

Далее приводится программа полета объекта E6 при пуске  
31 января 1966 г ., в которой указано московское время пуска объекта, види-
мостей с НИП- 10 (г . Симферополь ), начала сеансов связи и основных меток 
программно- временных устройств .

Сеансы на траектории и после посадки включались по командам с Земли . 
Кроме приведенных сеансов, на Луне был проведен в 23 час 37 мин, 15 сек . 
6 .02 .66 г . сеанс, включенный автономно . ПВУ Я- 133, во время которого было 
получено телевизинное изображение и телеметрическая информация .

В программе приведены интервалы работы систем и указаны номера и время 
подачи команд с Земли .
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Программа работы E-6
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