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طراحي آنلاين الگوريتم هدايت و كنترل يكپارچه 
  بر بهينه ماهواره

  3و حميد عربشاهي 2يان ، جعفر روشني*1حسين ترابيسيد

 دانشگاه صنعتي خواجه نصيرالدين طوسي ، مهندسي هوافضا ةدانشكد - 2و1
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سازي و بر مبناي كنترل  بر با رويكرد يكپارچه طراحي آنلاين الگوريتم هدايت و كنترل ماهواره ، در اين مقاله
ده است كه جهت شپرواز استخراج  ةغيرخطي و در صفح به صورتمدل معادلات پرواز . بهينه ارائه شده است

با درنظرگيري شرايط اوليه  ODEحل آن بر مبناي روش حل عددي با تركيب الگوريتم حل ابتدا به انتها 
 منطق بر مبناي  fmincon SQPسازي  براي متغيرهاي حالت يكپارچه و متغيرهاي كمكي و الگوريتم بهينه

shooting method نتايج حل اين الگوريتم با نتايج حل يك ، گذاري طراحي صحهمنظور  به. اقدام شده است
تابع هدف شامل حداقل تلاش . ده استش بر مقايسه الگوريتم مجزاي هدايت و كنترل معتبر براي ماهواره

، سازي اين مقادير برآورده ةدهند نشاننتايج . استسازي زمان سوزش  ترمينال و مينيمم يا ترمه، كنترلي
هدايت و كنترل در  يها تميالگورعملكرد  در شتريبتلاش كنترلي كمتر و هماهنگي بيشتر،  يابي به دقت دست

 .ستنگرش يكپارچه نسبت به نگرش مجزا

  سازي الگوريتم بهينه ،تابع هزينه، قيود ترمينال، هدايت و كنترل يكپارچه، هدايت و كنترل مجزا: هاي كليدي واژه

  123علائم و اختصارات
J تابع هزينه                                                   

 U كنترل

 u  سرعت طولي اينرسي

 w  سرعت ارتفاعي اينرسي

 X  موقعيت طولي اينرسي

 z  موقعيت ارتفاعي اينرسي

 θ  پيچةزاوي

 Q  پيچةنرخ زاوي

  δ پيچ     ةموتورهاي كنترلي نسبت به زاوي ةمشتق زاوي
 X  بردار متغيرهاي حالت

 Γ  مسيرةزاوي

_________________________________ 
 ) مخاطب ةنويسند( كارشناسي ارشد .1

   استاد .2

  كارشناسي ارشد .3

  ߣ  كمكي متغيرهاي
 P  پيشرانشبردار

 m  بر اي ماهواره جرم لحظه
 G                      شتاب جاذبي

  oz                               ξبا محور  پيشرانشبردار كسينوس زاوية 
  ಌܿ  موتورهاي كنترلي      ةمشتق ضريب نيروي جانبي نسبت به زاوي

  ୨ݖ بر             ماهواره xتا محور  پيشرانشاثر بردار  ة جانبي نقطةفاصل
  ୷݆  عرضيبر در كانال  اي ماهواره ممان اينرسي لحظه

 H  تابع هميلتونين
 H  تابع ترمينال

  ݐ  زمان سوزش                                                                 
  ୨ݔ  بر اي ماهواره تا مركز ثقل لحظهپيشرانشطولي نقطه اثر بردار ةفاصل

 مقدمه

مجزا در  يها تميالگور به روشدر طراحي سيستم هدايت و كنترل 
بخش ، تزريق ماهواره به مدار تيمأموربر معين با  يك ماهواره
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هايي جدا از يكديگر طراحي  مدول صورت بههدايت و بخش كنترل 
و عادي جوابگو  متداولكه البته در بسياري از كاربردهاي  شوند يم

يابي به خطاي كمتر در تزريق ماهواره  دستمنظور  به، ليكن ندهست
نقاط حضيض و اوج به افزايش دقت در  تر قيدقبه مدار و تحقق 

يكپارچه  يها تميالگور به سمت ها تميالگور ةتوسع به تيمأمورانجام 
سازي سيستم  يكپارچه يها روشدر . نيازمنديم IGC4يا در اصطلاح 

 شود يمنظرگرفته  كوپلينگ بين هدايت و كنترل در كنترل و هدايت،
و در نتيجه در اين حالت سيستم هدايت و كنترل از تمام اطلاعات 

عدم امكان استفاده از . كنند يمهمزمان استفاده  صورت بهناوبري 
هاي شتاب براي توليد  مؤلفهاي بدنه و  زاويه يها سرعتاطلاعات 

همچنين عدم ، يكپارچهاتوپايلوت توسط سيستم هدايت غير فرامين
هاي سرعت و موقعيت نسبي توسط سيستم  مؤلفهامكان استفاده از 

مجزا  يها تميالگوركنترل غيريكپارچه منجر به هماهنگي كمتر در 
يكپارچه افزايش هماهنگي رخ  يها تميالگوردر  كه يحال؛ دراست

داده بين هدايت و كنترل يكپارچه شده منجر به افزايش دقت در 
   .)2 و 1 يها شكل( ]1 [شود يمتزريق به مدار 

هدايت و كنترل يكپارچه  يها ستميسدر مقابل اين مزايا طراحي 
است كه با افزايش درجة آن اين به دليل . پيچيده است

غيرخطي براي  يها روشبودن سيستم بهتر است كه از  غيرخطي
تفاوت بين  )2( و) 1( يها شكلدر . طراحي اين سيستم بهره برد

مجزا و سيستم طراحي كنترل و هدايت يكپارچه نشان  يها ستميس
   .داده شده است

  

 
  ]2[بلوك دياگرام سيستم هدايت و كنترل مجزا  - 1شكل 

  
  ]2[بلوك دياگرام سيستم هدايت و كنترل يكپارچه  - 2شكل 

_________________________________ 
4. Integrated Guidance and Control 

براي اولين بار در . ارائه شدند ها موشكابتدا براي  IGC يها روش
هدايت  ةبا فرموله كردن مسئل و] 3[ 6يه و 5لين و توسط 1985سال 

 يها موشكو كنترل به صورت يك مسئله كنترل بهينه براي 
در اين . چه مطرح شدطراحي هدايت و كنترل يكپار ةياب، ايد آشيانه

يابي  ة بهينه با استفاده از اصل حداقلكنند روش يك كنترل
د در اي كه ديناميك برخور كردن تابع هزينه پونترياگين و با حداقل

اين  يها يژگيواز . ، طراحي شده استشود يمآن درنظر گرفته 
نهايي و  ة حملةبرخورد، زاوي كردن خطاي فاصلة روش حداقل
. مدل نشده است يها كيناميداي كانال پيچ در حضور  سرعت زاويه
. نظر گرفته شده استدرگيري با اهداف بدون مانور در  ،در اين مقاله

  .است bang-bangترلر يك كن شدة كنترلر طراحي
استفاده  را با لينارائه شده توسط  ةايد] 4[و همكارانش در   7اورس 

 ةدار با مدل شتاب ماركوف مرتب بندي بهره براي اهداف شتاب از جدول
از روش كنترل بهينه به ] 5[در همين مقاله و نيز مرجع . اول تعميم دادند
بندي بهره براي طراحي هدايت و كنترل يكپارچه استفاده  همراه جدول
نظر گرفتن مدل سه با در] 7[و ] 6[و همكارانش در  8منون. شده است

بعدي غيرخطي كه در آن متغيرهاي حالت تركيبي از حالت و هدايت 
اي با استفاده از روش  ، سيستم هدايت و كنترل يكپارچهندهستموشك 

  .اند كردهحالت طراحي معادلات ريكاتي وابسته به 
، همان نظر گرفتن اغتشاشبا در] 8[در  10و جكسون 9پالامبو

ان محدود به صورت يك مسئله مسئله را با مدل غيرخطي و زم
غيرخطي مدل كرده و از يك روش تقريبي  minmax سازي بهينه

 ةكنند هدف از طراحي كنترل. اند كردهبراي پياده سازي آن استفاده 
minmax برخورد و انرژي كنترل در  كردن خطاي فاصلة حداقل

و در  12و اوهلمير 11منون .شرايط بدترين مانور و اغتشاش بوده است
طراحي هدايت و كنترل يكپارچه براي موشك بدون رول با مدل ] 2[
سازي فيدبك را بررسي  خطي به روش خطيدرجه آزادي و غير 6

فرض كه سيستم  سازي شده با اين سپس براي سيستم خطي. اند كرده
، براي شود يماز اين پس به يك سيستم خطي متغير با زمان تبديل 

در  منون و اوهلمير. استفاده شده است LQRكنترل آن از يك كنترلر 
هدايت و كنترل يكپارچه براي يك موشك  به طراحي بهينة ]7[

بر در  براي ماهواره] 9[مكارانش نيز در و ه 13متيو. اند پرداختهرهگير 
هدايت و  ةفازهاي فعال مياني و ورود به جو اقدام به طراحي يكپارچ

  .اند دهكركنترل با رويكرد كنترل تطبيقي 
_________________________________ 

5. Lin 
6. Yueh  
7. Evers 
8. Menon  
9. Palumbo 
10. Jackson 
11. Menon 
12. Ohlmeyer 
13. Matthew 
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 برطراحي آنلاين الگوريتم هدايت و كنترل يكپارچة بهينه ماهواره 
  پژوهشي علوم و فناوري فضايي -فصلنامة علمي
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امروزي نياز به افزايش دقت در تزريق  يها تيمأموردر 
  .بر تأثير گذارد بدون اينكه در كارايي ماهواره ،استماهواره 

 هدف ةبا نقط )بر ماهوارهدر اينجا ( پرنده ةوسيل ةهر چه فاصل
مرسوم  يها روشدر مقايسه با  IGCكمتر شود، اثر  )تزريق(

 يها زمانگفت كه در  توان يمبه صورت كيفي . شود يم تر مشخص
 يها ستميسكمي بهتر از  IGCثانيه تا انتهاي پرواز  10قبل از 

ثانيه تا انتهاي پرواز  10تا  2 يها زمانولي در . كند يممعمول عمل 
ثانيه تا  2كمتر از  يها زمانو در  شود يمسوس اين برتري مح

  ].      5[مشهود و اثبات شده است  IGCانتهاي پرواز مزيت كامل 
اقدام به طراحي الگوريتم هدايت و كنترل يكپارچه با  ،در اين مقاله

ثانيه انتهاي پرواز با حل  10بر در  رويكرد كنترل بهينه براي ماهواره
دريافتي از ناوبري براي متغيرهاي  شرايط اوليةددي معادلات پرواز با ع

 خطا براي بهترين شرايط اوليةحالت فيزيكي و تخمين بر مبناي سعي و 
سازي تابع هزينه و زمان پرواز شده و لذا  متغيرهاي حالت كمكي و بهينه

يابي  كمترين جرم مصرفي و دست, يابي به كمترين تلاش كنترلي دست
در اين فرايند . زريق محقق شده استت به شرايط ترمينال لحظة

سازي زمان سوزش تضمين  نيمميابي به دقت تزريق بهتر و مي دست
  .شده است

تئوري طراحي يكپارچه هدايت و كنترل ماهواره 
 بر با رويكرد كنترل بهينه

كه اساس آن بر  شود يمبراي طراحي يكپارچه در اين مقاله روشي ارائه 
هدايتي و كنترلي با يكديگر و يكپارچه مبناي تلفيق متغيرهاي حالت 

  .اين اساس است برو نيز تقرير معادلات ديناميكي ماهواره  ها آنسازي 
  :ندهست ذيل به قرارمتغيرهاي حالت هدايت و كنترل يكپارچه بهينه 

)1(  
ܺூீ = ݔ] ݖ ݑ ݓ ߠ [ݍ ଵݔ]= ଶݔ ଷݔ ସݔ ହݔ   [ݔ

ூܷீ = [ఏߜ]                                                
شده در تئوري يكپارچه استفاده از معادلات  كار گرفته هبروش 

براي اين منظور از مرجع . استغيرخطي پرواز ماهواره بر در صفحه 
بر استخراج شده و  لات پرواز شش درجه آزادي ماهوارهمعاد] 10[

بدون درنظرگيري اغتشاشات و ناچيز دانستن ، براساس حركت در صفحه
تابع . دشو يمنيروهاي كريوليسي و ناشي از حركت مركز جرم بازنويسي 

سپس اقدام به محاسبة . ميده يمهدف و تابع هميلتونين را تشكيل 
و  Stateالگوريتم يكپارچه و مشتقات هميلتونين بر اساس  كنترل بهينة

در نهايت نيز وضعيت را در شرايط . ميينما يم حالت كمكي هايرمتغي
تعيين اين شرايط نهايي بر اين اساس . ميينما يمانتهايي و ابتدايي تعيين 

معادلات ما آزاد و متغيرهاي حالت در  كه زمان نهايي در رديگ يمصورت 
و در  رنديگ يمدر سيستم ناوبري در پرواز مقدار  INSاند كه از  ابتدا معين

پيچ مقيد و دو متغير  ةسرعت و نرخ زاوي ةمؤلفاع و دو انتها متغيرهاي ارتف
در ابتدا آزاد است كه در  حالت كمكيهاي متغيرمقادير  .حالت ديگر آزادند

جهت  متلبافزار  در نرم  fmincon SQPسازي ادامه توسط الگوريتم بهينه
الگوريتم  مبناي. شود يمسازي تابع هدف و زمان نهايي مقداردهي  بهينه

شامل حل همزمان معادلات پرواز با مقادير نوشته شده در نرم افزار متلب 
براي اجراي اول و با الگوريتم  حالت كمكي هايمتغيرپيش فرض ابتدايي 

از ابتدا به انتها و آنگاه تغيير مقادير  ODEحل معادلات ديفرانسيلي كوپل 
سازي تابع  اساس بهينهو اجراهاي بعدي بر هاي حالت كمكي متغيرابتدايي 

 .است Shooting Methodهدف و زمان نهايي و ارضاي قيود و با منطق 
منجر به تعيين  ݐتا  ݐمعادلات به ازاي هر اجراي زماني از ثانيه  بنابراين،

و اين روند با اجراهاي متعدد  شود يممتغيرهاي حالت بهينه و كنترل بهينه 
. تالگوريتم به همگرايي آفلاين موسوم اساين . ابدي يمتا همگرايي ادامه 

سازي شش درجه آزادي كه فرامين جانبي  الگوريتم با اتصال به يك شبيه
ثانيه و  5/0 يها گامدر آن صفر شده است و ارسال فرمان به آن در 

بيني  ي حالت فيزيكي در گام جديد و پيشدريافت وضعيت جديد متغيرها
متغيرهاي كمكي حالت از گام قبل حل آنلاين را برقرار  شرايط اولية

بر از وضعيت مطلوب در  هرگونه انحراف ماهواره در صورتتا  سازد يم
گذاري  براي صحه .گردد يروزرسان بهطول پرواز فرمان متناسب با آن 

ثانيه انتهاي پرواز تا تزريق  10طراحي نتايج طراحي آنلاين الگوريتم براي 
با فرض شش درجه آزادي ايجاد  كه است ي مجزا معتبربا يك معمار

الگوريتم هدايت در معماري مجزا بهينه با حل . گردد يممقايسه  ،دهش
  .استهاي متغير با زمان  با گين PIDتحليلي و كنترل 

  مختصات و معادلات پرواز يها دستگاه
كه محور  طوري بر به دستگاه مختصات بدني بر روي مركز ثقل ماهواره زمين و مركز  به سمت ݖدر راستاي محور طولي موشك و محور  ݔ

اي وسيلة پرنده باشد در نظر گرفته شده  دستگاه بر روي مركز ثقل لحظه
كه  طوري و نيز دستگاه مختصات اينرسي زمين مركز زمين ثابت به

  . بالا باشد است به سمت ݖدر صفحه پرواز و محور  ݔمحور 
  :ندهست ذيل به قرارپرتاب  ةدر صفح 14معادلات پرواز

)2(  

(ݐ)ሶଵݔ = (ݐ)ሶଶݔ  (ݐ)ଷݔ = (ݐ)ሶଷݔ  (ݐ)ସݔ =݃௫(ݐ) + (௧)∗ୡ୭ୱ (௫ఱ(௧))(௧) + ൬ೕ()∗కೕశೋഃ∗ೆ()(௧) ൰ ∗sin (ݔହ(ݐ))  ݔሶସ(ݐ) =݃௭(ݐ) + (௧)∗ୱ୧୬ (௫ఱ(௧))(௧) − ൬ೕ()∗కೕశೋഃ∗ೆ()(௧) ൰ ∗cos (ݔହ(ݐ))  ݔሶହ(ݐ) =               (ݐ)ݔ−

_________________________________ 
14. Plant Equations 
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(ݐ)ሶݔ = (ೕା௫ೕకೕ)∗ೕ(௧)(௧) + ഇഃ∗(௧)(௧)   
هاي هدايت و كنترل يكپارچه و Stateها ݔدر معادلات فوق 

U  فرمان كنترلي خروجي از الگوريتم يكپارچه و ورودي به
ست ا اي كه زاويه ఏߜاكچوايتورهاي موتورهاي كنترلي و برابر زاويه 

مقادير متغير نيروي  P. زنند يمكه موتورهاي ورنيه جهت اعمال پيچ 
مقادير متغير جرم كل ماهواره بر در  mدر طول زمان،  پيشرانش

 ܲ مقادير شتاب جاذبي در دستگاه اينرسي، ௭݃و  ௫݃ طول زمان،
 .است ozبا محور  ܲبردار  ةكسينوس زاوي ߦام و jموتور  پيشرانش

  :داريم ضمناً
)3(  ܿಌ = −P(t) ∗  ܿಌݔ = P(t)    ݖ୨  فاصلة جانبي نقطة اثر بردار پيشرانش تا محورx ݔ، ماهواره بر୨ 

 اي ماهواره بر فاصلة طولي نقطه اثر بردار پيشرانش تا مركز ثقل لحظه
  ].10[بر در كانال عرضي است  اي ماهواره  ممان اينرسي لحظه ୷݆و 

   
 
  

  
  

  
  مختصات اينرسي و بادي يها دستگاه - 3شكل 

   ] 11 [تابع هزينه و هميلتونين
هدايتي و هم  يها ترمهم شامل  بايدالگوريتم يكپارچه  تابع هزينة

جهت با توجه به اينكه متغيرهاي  از اين. كنترلي باشد يها ترمشامل 
طولي و سرعت ارتفاعي داراي مقادير ترمينال حالت ارتفاع، سرعت 

 يها ترم عنوان بهتابع هزينه  ،و مقيد هستند در بيرون انتگرال
 يها ترمترمينال كه  يها ترمعلاوه بر . ترمينال لحاظ خواهند شد

آن الگوريتم هدايتي بوده و  ءهدايتي هستند ترم حداقل جرم نيز جز
ترم . ميكن يممطرح  t تا tدر داخل يك انتگرال از زمان  را

اين ترم . استسازي تلاش كنترلي  ة ما حداقلكنترلي تابع هزين
uଶ صورت به = δଶ  در داخل انتگرال از زمانt  تاt  مطرح شده

در داخل انتگرال  trackingاز طرح ترم . گردد يمجمع  mሶو با ترم 
 اصولاًچرا كه در تضاد با تلاش كنترلي بوده و  ميكن يمخودداري 

يكي از اين دو هدف بايد انتخاب شود كه با توجه به اينكه ارضاي 
طرح ترم  بنابراين، ؛شرايط ترمينال براي ماهواره بر مهم است

 به قراربنابراين تابع هزينه . است تر يمنطقكمترين تلاش كنترلي 
  :استذيل 

)4( 
  

ܬ = ቀݔଷ − ௗ௦ௗቁଶݑ + ቀݔସ − ௗ௦ௗቁଶݓ + ቀݔଶ − ௗ௦ௗቁଶݖ +  ( ሶ݉ + ܷଶ)௧௧బ   ݐ݀
  

)5(  

  
ℎ = ቀݔଷ − ௗ௦ௗቁଶݑ + ቀݔସ − ௗ௦ௗቁଶݓ +ቀݔଶ − ௗ௦ௗቁଶݖ

                                               
  :استذيل  به قرارتابع هميلتونين نيز 

)6(  

ܪ = ሶ݉ + ܷଶ + ଷݔଵߣ + ସݔଶߣ + ଷߣ ൬݃௫(ݐ) +(௧)∗ୡ୭ୱ൫௫ఱ(௧)൯(௧) + ൬ೕ()∗కೕశೋഃ∗ೆ()(௧) ൰ ∗sin൫ݔହ(ݐ)൯൰ + ସߣ ൬݃௭(ݐ) + (௧)∗ୱ୧୬൫௫ఱ(௧)൯(௧) −൬ೕ()∗కೕశೋഃ∗ೆ()(௧) ൰ ∗ cos൫ݔହ(ݐ)൯൰ − ݔହߣ ((ೕା௫ೕకೕ)∗ೕ(௧)(௧)ߣ+ + ഇഃ∗(௧)(௧) )  

  ] 11 [محاسبه كنترل بهينه
از تابع هميلتونين نسبت به متغير  بايدكنترل بهينه  ةبراي محاسب

حاصله  ةكنترلي مشتق گرفته و برابر صفر قرار دهيم و سپس از رابط
  :ذيل است به قراركنترل بهينه را بيابيم كه اين روند 

)7                                                               (డడ ܪ = 0 
  :شكل ذيل است هب ∗ܷلذا 

∗܃ )8( = − .∗ૃ∗ࢾࢆ (ܜ)ܕ൯(࢚)࢞൫ܖܑܛ + .∗ૃ∗ࢾࢆ (ܜ)ܕ൯(࢚)࢞൫ܛܗ܋ −.∗ૃ∗(ܜ)ܡܒࢾࣂ                                                                                             
 يهامتغيربازنويسي تابع هميلتونين و محاسبه مشتقات 

  ] 11 [ حالت كمكي
، تابع هميلتونين را ضابطه دست آوردن كنترل بهينة هپس از ب

 ةاساس آن دوباره بازنويسي كرده و آنگاه نسبت به محاسب بر
ሶଵߣ  .ميينما يماقدام هاي حالت كمكي متغيرمشتقات  = ሶଶߣ  0 = ሶଷߣ  0 = ሶସߣ  ଵߣ− = ሶହߣ  ଶߣ− =−2 ൬− .ହ∗య∗ೋഃ ୱ୧୬൫௫ఱ(௧)൯୫(୲) + .ହ∗ర∗ೋഃ ୡ୭ୱ൫௫ఱ(௧)൯୫(୲) −.ହ∗ల∗ഇഃ୨౯(୲) ൰ ൬− .ହ∗య∗ೋഃ ୡ୭ୱ൫௫ఱ(௧)൯୫(୲) −

)9(

ݖ 
ݔ 

ݖ
ݔ

Archive of SID

www.SID.ir

http://www.sid.ir


  
  
  
  
  

 برطراحي آنلاين الگوريتم هدايت و كنترل يكپارچة بهينه ماهواره 
  پژوهشي علوم و فناوري فضايي -فصلنامة علمي

71/  1394تابستان   / 2شمارة /  8 جلد

.ହ∗ర∗ೋഃ ୱ୧୬൫௫ఱ(௧)൯୫(୲) ൰
  

−λଷ(− (୲) ୱ୧୬൫୶ఱ(୲)൯୫(୲) +
ೋഃ(ିబ.ఱ∗ಓయ∗ೋഃ ౙ౩ቀೣఱ()ቁౣ(౪) ି బ.ఱ∗ಓర∗ೋഃ ౩ቀೣఱ()ቁౣ(౪) )௦൫௫ఱ(௧)൯୫(୲)  

+ ൮ೕ()∗కೕ(௧) +
ೋഃ∗൭ିబ.ఱ∗ಓయ∗ೋഃ ౩ቀೣఱ()ቁౣ(౪) ାబ.ఱ∗ಓర∗ೋഃ ౙ౩ቀೣఱ()ቁౣ(౪) ିబ.ఱ∗ಓల∗ഇഃౠ౯(౪) ൱୫(୲) ൱

 cos൫ݔହ(ݐ)൯) − λସ((୲) ୡ୭ୱ൫୶ఱ(୲)൯୫(୲) −
ೋഃ(ିబ.ఱ∗ಓయ∗ೋഃ ౙ౩ቀೣఱ()ቁౣ(౪) ି బ.ఱ∗ಓర∗ೋഃ ౩ቀೣఱ()ቁౣ(౪) )௦൫௫ఱ(௧)൯୫(୲) +  

൮ೕ()∗కೕ(௧) +
ೋഃ∗൭ିబ.ఱ∗ಓయ∗ೋഃ ౩ቀೣఱ()ቁౣ(౪) ାబ.ఱ∗ಓర∗ೋഃ ౙ౩ቀೣఱ()ቁౣ(౪) ିబ.ఱ∗ಓల∗ഇഃౠ౯(౪) ൱୫(୲) ൱

 sin൫ݔହ(ݐ)൯) −లഇഃ(ିబ.ఱ∗ಓయ∗ೋഃ ౙ౩ቀೣఱ()ቁౣ(౪) ି బ.ఱ∗ಓర∗ೋഃ ౩ቀೣఱ()ቁౣ(౪) )୨౯(୲) ሶߣ   = ହߣ
 [12] بررسي شرايط مرزي

شرايط .شامل شرايط اوليه و قيود انتهايي است مسئله يمرزشرايط 
از ورودي  به عنوانكه  مسئله يكيزيفاوليه براي شش متغير حالت 

INS  به پارامتري  به صورتو كنترل  شوند يمخوانده در حين پرواز
  :ذيل است قرار

)10(  

(ݐ)ଵݔ = ଵబݔ (ݐ)ଶݔ   = ଶబݔ (ݐ)ସݔ   = (ݐ)ହݔ  ସబݔ = (ݐ)ݔ  ହబݔ = (ݐ)ܷ  బݔ = (ݐ)ଷݔ ݁݁ݎ݂ =   ଷబݔ
باز زواياي موتورهاي كنترلي جهت گرفتن  كاملاًمحدوده  ليبه دل

زاويه و فاصله بسيار زياد فرامين تا اين محدوده فرض كنترل آزاد فرضي 
و  ها سرعتشرايط انتهايي براي متغيرهاي حالت ارتفاع و . درست است

. نيز براي نرخ زاويه پيچ مقيد و براي دو متغير ديگر و زمان نامقيد است
 ستيبا يمكه  باشد يمهواره بر در لحظه تزريق علت اين امر ديناميك ما

در شرايط ترمينال به سرعت مداري خاصي برسد و در اين شرايط 
هاي اين سرعت در راستاي دستگاه مختصات ما مقداري  مؤلفه

ارتفاع نقطه تزريق نيز مشخص است و براي اينكه پس . معلوم است
از جدايش ماهواره داراي سرعت زاويه ناخواسته نشود نرخ زاويه پيچ 

مقدار زمان سوزش و زاويه پيچ نامقيد است . گردد يمدر انتها صفر 
چرا كه زمان خود در حال بهينه سازيست و ما هيچ قيد معيني بر 

زير  به شكلاين شرايط . شرايط ترمينال نداريمروي زاويه پيچ در 
  :ندشو يمبيان 

  

)11(  

(ݐ)ଵݔ = (ݐ)ଶݔ ݁݁ݎ݂ = ଶݔ (ݐ)ଷݔ   = ଷݔ (ݐ)ସݔ   = ସݔ (ݐ)ହݔ   = (ݐ)ݔ  ݁݁ݎ݂ = (ݐ)ܷ  ݔ = ݐ  ݁݁ݎ݂ =  ݁݁ݎ݂

حالت زمان نهايي نامقيد و چهار متغيرهاي حالت مقيد و دو  براي
  :داريم] 11 [متغير ديگر نامقيد از مرجع 

  شرايط نهايي -1جدول 

  freeݐ

൯ݐ൫ݔ   ݔ=
ݔߜ =0  

(ݐ)∗ݔ = ൯ݐ൫∗ݔ  ݔ = ,൯ݐ൫∗ݔ൫ܪ  ݔ ܷ∗൫ݐ൯, ,൯ݐ൫∗ߣ ൯ݐ +డడ௧ ൫ݔ∗൫ݐ൯, ൯ݐ = 0  

 ൯ݐ൫ݔ
free  

(ݐ)∗ݔ =   డడ௫ݔ ൫ݔ∗൫ݐ൯, ൯ݐ − ൯ݐ൫∗ߣ = ,൯ݐ൫∗ݔ൫ܪ  0 ܷ∗൫ݐ൯, ,൯ݐ൫∗ߣ ൯ݐ +డడ௧ ൫ݔ∗൫ݐ൯, ൯ݐ = 0  

Hشرط  + ப୦ப୲ = براي هر دو وضعيت متغيرهاي حالت  0
قيد همگرايي در الگوريتم  به عنوانمقيد و نامقيد صادق بوده 

  .آفلاين لحاظ شده است
డడ௫شرط  ൫ݔ∗൫ݐ൯, ൯ݐ − ൯ݐ൫∗ߣ = متغير حالت  دوبراي  0

 به عنواناين نتايج . گردد يمآزاد صادق بوده و منجر به نتايج ذيل 
  : قيود همگرايي لحاظ گرديده است

)12(  λଵ = 0  ૃ࢚ =                                                           

 حل آفلاين الگوريتم هدايت و كنترل يكپارچه
و كنترل يكپارچه شامل حل ابتدا به حل آفلاين الگوريتم هدايت 

است كه دربارة   SQPسازي حل با الگوريتم انتهاي الگوريتم و بهينه
   .يك شرح داده شده است هر
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 حميد عربشاهي

 كنترلي به 
سپس در . 

م به تعريف 
  .]12[ مييما

 نامساوي و 
  :باشند يمل 

حالت  هاي

 ر ثانيه

 بر ثانيه

 متر 5

 درجه 03/0

 1e-3س 

هاي دقت  س
الا و پايين 

 : بود

  

  

ت يك 
13[  

ه اي حل و 
ي سيستمي 

ن

Co  ها و
C ها

يان و ترابي، جعفر روشني

ها فرمان  پلات
ميينما يم پلات 
ساز اقدام م بهينه

نم يمل الگوريتم 
ه به شكل قيود

شامل موارد ذيل د
همتغير ير نهايي 

 01/0 س

متر بر 10تلرانس 
متر ب 20 تلرانس 

00دار با تلرانس 
3 تزريق با تلرانس 

Hانتها با تلرانس  لحظة + ப୦ப୲ = 

 به تعيين تلرانس
گوريتم و حدود با

خواهد)5( شكل 

  سازي حل ه

كپارچه جهت
3[ نلاينت آ

بر معين دو مرحله
طراحي«تئوري  س

ساز

و هميلتونين در طول زمان

هاي بهينه سازي

ساز

ه سازي

o-Stateالت ، مقادير بهينه 
Co-Stateهينه شرايط اوليه 

سيدحسين ت

و در بخش م
 بر حسب درجه

جزئي از الگوريتم 
ضمين درستي حل
 در اين بخش كه

اند دهيگردشخص 
صفر شدن مقادي

پنجم و با تلرانس 
سرعت مداري با ت
سرعت ارتفاعي با

رتفاع تزريق در مد
ةمسير در لحظ ةوي

ة پيچ درن نرخ زاوي
=انتهايي  ابطة 0

 از اين كد اقدام
 و تعيين نوع الگ

   .ميينما يم 
مطابق ين فرآيند

الگوريتم بهينه - 5ل 

و كنترل يك ت
صورت هعين ب

اي يك ماهواره ب
بر اساسبر مذكور 

ر به ته با الگوريتم بهينه س

زش و تابع هزينه بهينه و

ود تعريف شده و تلرانس ه

  Co-State ها

ر به ته با الگوريتم بهينه س

عريف شده و تلرانسهاي بهينه

يي مقادير متغيرهاي بهينه حا
زش و تابع هزينه و مقادير به

ميينما يمنين نيز 
اي ورنيه را نيز

به عنوان ديگر
ي همگرايي و تض
يود تعريف شده

ف تلرانس حل مش
قيود ارضاء ص

واول  كمكي
د ارضاي سقي
د ارضاي سقي
د ارضاي ارقي

قيد ارضاي زاو
قيد صفر شدن

د ارضاي رقي
ر بخش ديگري

ساز گوريتم بهينه
Search الگوريتم

لگوريتم اجرايي اي

شكل

راحي هدايت
بر مع ماهواره

تشريح شده را برا
ماهواره بر. ي كنيم

اجراي كد حل سر•

محاسبه زمان سو•

3
بررسي ارضاي قيو•

تغيير مقادير اوليه•

Ret
اجراي كد حل سر•

3
بررسي ارضاي قيود تع•

توقف اجرا و رسم نهاي•
مقادير بهينه زمان سو

 ي
ي
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 را
 را
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ي
 ن
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 .م
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 .د
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م
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ي
ع

هميلتوني
موتورها
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قيود برا
قي
با تعريف














د
حل الگ
hجهت 

الگ

طر

ت ئلةمس
اجرا مي

1

2

3 if NO

4

turn to 1

3 if YES

۴

هاي حالت كمكي
و داراي حل تحليلي

روند حل. ميباش يم
بر كپارچه ماهواره

منظور ابتدا كدي
همزمان و صورت

ودي از ناوبري يك
با شرايط اوليه براي

نيچنو خطا براي
برايي اين فرايند

  ]12[ لي غيرخطي

يريبارگبر اساس

زي حل بر مبناي
فراخواني الگوريتم

ميينما يم متلبر
نيمم شده ، جر
يافتني خواهد شد
ير در تابع هزينه

شده و به الگوريتم
ر اين بخش از ك

يز اجزاجزيي ا
تابع هزينه و تابع

رم، ممان

C   ها و نيز زمان

odesetور تنظيم

در طول زمان پرواز

  فضاييري 

متغيرهو معادلات
ي غير خطي بوده و
مري حل عددي

 هدايت و كنترل يك
براي اين م. ميكن ي

به صكنار يكديگر
ورو به عنوانكي

داده خواهد شد و ب
ك فرآيند سعي و

الگوريتم اجر.گردند

ها معادلات ديفرانسيل

و ب ODE انتها

  SQP  
جهت بهينه ساز
ن سوزش و با ف

Shoo در نرم افزا
لاش كنترلي ميني

ينال دست يا ترم متغي به صورت ݐ
لحاظ ش ODEر 

در .دهد يمرا نيز
به عنوان انتها

ةقدام به محاسب

غير خطي دوازده گانه

تغيرهايي چون تراست ،جر

Co-Stateهاي حالت و

 حل ابتدا به انتها با دستو

ها د Co-Stateت  و نيز

علوم و فناورپژوهشي  - ي
 1394تابستان   / 2 ةر

  ها الگوريتم
 معادلات پرواز و
 از نوع ديفرانسيلي
ار به در پيش گير
غيرخطي الگوريتم ه

يم آغاززار متلب 
 آن معادلات در ك
 متغير حالت فيزيك
كه در ادامه شرح د

كه در يك  كمكي
گ يمحل  اند آمده 

  : ]12[  بود

ريتم حل ابتدا به انته

تم حل ابتدا به
  .ه استكوتا

 ل با الگوريتم
ه نوشتن كدي ج
بع هزينه و زمان

 oting Method

تلا،  تابع هزينه
 يافته و شرايط

 به عنوانسوزش 
 ابتدا به انتها در

سازي خود ر بهينه
كد حل ابتدا به

ساز ا وريتم بهينه

تن معادلات ديفرانسيلي غ

 كردن بانك اطلاعاتي مت
...سي،شتاب جاذبي و 

 كردن شرايط اوليه متغيره
ش

براي ode23خواني تابع 

ت آفلاين متغيرهاي حالت

علمي ةفصلنام/72
شمار/  8 جلد

حل ابتدا به انته
كه در طور همان

معادلات مينيب يم
لذا ناچا. باشند ينم

عددي معادلات غي
افز نرمبا استفاده از

كه در ميسينو يم
شرايط اوليه شش
ماهواره بر معين ك

حالتهاي متغير
بدستاي  مسئله
ذيل خواهد شكل

الگور - 4 شكل

نوع الگوريت
روش حل رانگ ك

سازي حل بهينه
در ادامه اقدام به
مينيمم سازي تاب

SQP  با منطقو
سازي با مينيمم

مصرفي كاهش
همچنين زمان س
همچنين در حل

ساز امكان ب بهينه
با وارد كردن ك

الگو ةدهند تشكيل

نوشت•1

٢
وارد•

اينرس

٣
وارد•

سوزش

۴
فراخ•

پلات•۵
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م
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م
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 برطراحي آنلاين الگوريتم هدايت و كنترل يكپارچة بهينه ماهواره 
  پژوهشي علوم و فناوري فضايي -فصلنامة علمي

73/  1394تابستان   / 2شمارة /  8 جلد

 به صورتقابل طراحي و حصول بوده كه اين طراحي را  »ماهواره بر
اساس  برعملكرد اين ماهواره  الوصف مع. ميا دادهجداگانه انجام 

مشخصات سيستمي ) 2(در جدول . گذاري شده است سازي صحه شبيه
  .شود يمماهواره بر مذكور خروجي از طراحي سيستمي ماهواره بر آورده 

  مشخصات سيستمي ماهواره بر -2جدول 

 مشخصات مرحله اول  مرحله دوم

8.5 m 
1.5m  

26m 
2.5m 

  ابعاد
  طول
  قطر

8ton 
1.2ton  

70 ton 
5ton  

 جرم
  جرم پيشران
 جرم خشك

 سازه  پوسته مقاوم  پوسته مقاوم
 نوع

UDMH+AT  
7 ton 

OX+TM 
150ton 

 پيشرانش
  سوخت

 پيشرانشميانگين
Vernie  Vernie سيستم كنترل 

 نوع جدايش گرم  گرم
يك توربوپمپ با دو 

  محفظه احتراق
يك توربوپمپ با چهار

  تعداد موتورها محفظه احتراق

  ثانيه انتهاي پرواز  10در  نلاينحل آ
ثانيه انتهاي  10الگوريتم يكپارچه براي  نلايندر اين بخش به حل آ

بر . ميپرداز يمپرواز بر اساس ورودي اطلاعات سيستمي بخش قبل 
را هاي حالت كمكي متغيراين اساس ورودي متغيرهاي حالت و 

  :ميريگ يمذيل  به قرار t براي ران اول در لحظة
  

)13(  

ଵ(t)ݔ = 1388425 m  ݔଶ(t) = 6816592 m  ݔଷ(t) = 7038 ݉ ⁄ݏ ସ(t)ݔ   = −1315 ݉ ⁄ݏ ହ(t)ݔ   = (t)ݔ  ° 27− = −0.000016 ° ⁄ ଵ(t)ߣ  ݏ = ଶ(t)ߣ  0 = ଷ(t)ߣ  0 = ସ(t)ߣ  0 = ହ(t)ߣ  0 = (t)ߣ  0 = ݐ  0 = 10 
 ،پيشرانش, بر جرم ماهواره، مقادير تغييرات ممان اينرسي

اي و ساير  پيشرانش تا مركز ثقل لحظهطولي نقطه اثر بردار  ةفاصل
كار  هبانك اطلاعات ورودي ب عنوان بهمشخصات سيستمي را 

همگرايي فرمان ميزان با اجراي الگوريتم و پس از هر بار . ميريگ يم
 يها گام زيرثانيه و با  5/0موتورهاي كنترلي در گام  انحراف زاوية

سازي با دريافت  شبيه .شود يمسازي ارسال  ثانيه به شبيه 01/0

فرمان اجرا شده و وضعيت جديد متغيرهاي حالت را در گام جديد به 
الگوريتم با دريافت وضعيت جديد شش . دينما يمالگوريتم ارسال 

يكپارچه و محاسبه وضعيت شش متغير حالت كمكي از متغير حالت 
اجرا شده و فرمان را براي گام بعدي  مجدداًگام قبل براي گام جديد 

اين روند تا زمان خاموشي تكرار . دكن يمسازي ارسال  به شبيه مجدداً
خطوط ترسيمي در . ده استشهاي آتي ارائه نتايج در نمودار. گردد يم

   .نديآ يمشكي به رنگ قرمز در طول حل آنلاين از رنگ م

  
  نمودار تغييرات تابع هزينه به تعداد اجرا - 6شكل 

  
  ثانيه پرواز 10اينرسي در طول  xنمودار تغييرات  - 7 شكل

  
   ثانيه پرواز 10اينرسي در طول  zنمودار تغييرات  - 8 شكل
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  ثانيه پرواز 10نمودار تغييرات سرعت طولي اينرسي در طول  - 9 شكل

 

  ثانيه پرواز 10نمودار تغييرات سرعت ارتفاعي اينرسي در طول  -10شكل 

  
  ثانيه پرواز 10 در طولنمودار تغييرات زاويه پيچ  -11 شكل

  
  ثانيه پرواز 10نمودار تغييرات نرخ زاويه پيچ در طول -12شكل 

يابي به دقت تزريق  گذاري در دست در ادامه، با توجه به هدف
اي الگوريتم مجزا و  و كمترين تلاش كنترلي نمودارهاي مقايسه

الگوريتم يكپارچه در سه نقطه از مسير پروازي مورد بررسي قرار 
ة الگوريتم مجزا و رنگ آبي دهند نشانرنگ قرمز . خواهد گرفت

  .استدهندة الگوريتم يكپارچه  نشان

  
  درجه بر حسبثانيه پرواز  10نمودار تغييرات زاويه مسير در طول  -13شكل 

  
 حل آنلاين 443ثانيه اينرسي در  zنمودار تغييرات  -14شكل 
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  حل آنلاين 443نمودار تغييرات فرمان ارسالي به موتورهاي كنترلي در ثانيه   - 15شكل 

  
ثانيه نمودار دقيق تغييرات فرمان ارسالي به موتورهاي كنترلي در  -16شكل 

  حل آنلاين 443

  

  حل آنلاين 448ثانيه اينرسي در  zنمودار تغييرات  -17شكل 

  
  حل آنلاين 448نمودار تغييرات فرمان ارسالي به موتورهاي كنترلي در ثانيه  - 18شكل 

  
نمودار دقيق تغييرات فرمان ارسالي به موتورهاي كنترلي در ثانيه  -19شكل 

  حل آنلاين 448

  
 حل آنلاين 452ثانيه اينرسي در  zنمودار تغييرات  -20شكل 
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حل  452نمودار تغييرات فرمان ارسالي به موتورهاي كنترلي در ثانيه  -21شكل 

  آنلاين

  
نمودار دقيق تغييرات فرمان ارسالي به موتورهاي كنترلي در ثانيه  -22شكل 

  حل آنلاين 452

و زمان سوزش پس از  حالت كمكي هايمتغير ةاولي مقادير بهينة
ذيل  به قراردر طول زمان پرواز جستجو و همگرايي الگوريتم 

  :دست آمده است هب

  
  در طول حل آنلاين 1نمودار تغييرات متغير حالت كمكي بهينه اوليه شماره  - 23شكل 

  
  در طول حل آنلاين 2نمودار تغييرات متغير حالت كمكي بهينه اوليه شماره  - 24شكل 

  
  در طول حل آنلاين 3نمودار تغييرات متغير حالت كمكي بهينه اوليه شماره  - 25شكل 

  
  در طول حل آنلاين 4نمودار تغييرات متغير حالت كمكي بهينه اوليه شماره  - 26شكل 

  
  در طول حل آنلاين 5نمودار تغييرات متغير حالت كمكي بهينه اوليه شماره  - 27شكل 

-5E-21 440 445 450 455

Lambda1(0) Optimal - t (s)

-8E-21

440 445 450 455

Lambda2(0) Optimal - t (s)

-5E-18 440 445 450 455

Lambda3(0) Optimal - t (s)

-1.00E-17

440 445 450 455

Lambda4(0) Optimal - t (s)

-5.00E-21 440 445 450 455

Lambda5(0) Optimal - t (s)
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77/    فضايي

 
 ةو زاويكمكي ت 

 x بيبه ترتايين 
 ,پيچ ةزاوي ,نرسي

  )مسير ة

  تزريق 

  

  ارتفاع تزريق

  تلاش كنترلي

  زمان سوزش

سرعت 
  مداري طولي
  خطاي تزريق

دايتي و كنترلي 
 في ميزان زاوية

 ضمن استخراج 
دام به طراحي 

بر  ماهواره جهت
لات ديفرانسيلي 
و اعمال آن در 

و  SQP منطق 
. دشهايي رسم 

وهشي علوم و فناوري
 1394ابستان 

متغيرهاي حالت ،حالت
 راست و از بالا به پا

سرعت ارتفاعي اين ,ي
ةو زاوي 6تا  1كمكي 

ةدر نقط ها تميالگور 

 
مقدار مورد 

 انتظار 

 6801979 
m  

كمترين مقدار 
  ممكن

10 s 

7394 m/s 

0 

  يري
تغيرهاي حالت هد
 در صفحه و معر

ترليفرمان كن 
اقد ةكنترل بهين

براي اولين بار ج 
دلامعا توأمانل 

 و زمان پرواز و
سازي با د بهينه

 شد و نتايج نه

پژو -فصلنامة علمي
تا  / 2شمارة /  8 جلد

تغييرات متغيرهاي ح
از چپ به( ل آنلاين

سرعت طولي اينرسي
متغيرهاي حالت ك ,چ

عملكردي ةمقايس -

 
يابي  دست

 الگوريتم مجزا

6801940 m 

-3e-8 

10 s 

7390m/s 

m39  

گي نتيجه
دن متغكركپارچه 

روازت غيرخطي پ
عنوان به كنترلي 

ي با نگرش ك
 كنترل يكپارچه
ند حل از حل
سازي تابع هزينه

فرايند. گرفته شد
shooting  اجرا

نمودار ت -31شكل
حل 450 ةسير در ثاني

س، اينرسي z  ,نرسي
پيچ ةنرخ زاوي

-3جدول 

يابي  دست
 لگوريتم يكپارچه

6801985 m  

3e-18 

9.99999999999
9856 s 

7404 m/s 

 m6  

با يك ، اين تحقيق
ستخراج معادلات
حراف موتورهاي
سازي يند يكپارچه

وريتم هدايت و
فراينمنظور  به. د

س رخطي و بهينه
گيند حل كمك 

methodساس

  
  
  
  
  

  
حل ول

  
  

  
زاويه
 x ب

 ,ه پيچ

ش
مس
اين

ا

9

در
و اس
انح
فرآ
الگو
دش

غير
فراي
اسبر

-2

10
20
30
40
50

در طو 6اوليه شماره

حل آنلاين در طول

و زكمكي هاي حالت
بيبه ترت بالا به پايين
زاويه ,تفاعي اينرسي

  )و زاويه مسير 6

.00E-21 440

Lambd

0
00
00
00
00
00

440

 بررچة بهينه ماهواره

بهينه ا  حالت كمكي
  آنلاين

 زمان سوزش بهينه

متغيره, يرهاي حالت
ز چپ به راست و از

سرعت ارت ,ي اينرسي
تا 1ي حالت كمكي

445

da6(0) Opt

445

tf Optimiz

يتم هدايت و كنترل يكپار

متغير مودار تغييرات

نمودار تغييرات -29

نمودار تغييرات متغي -
از( حل آنلاين 443ه 

سرعت طولي، نرسي
متغيرهاي , زاويه پيچ

450

timal - t (s)

450

zed

طراحي آنلاين الگوري 

نم -28شكل 

9شكل 

-30شكل 
مسير در ثانيه

اين z  ,اينرسي
نرخ

455

455
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بازنگري نتايج در مقايسه با الگوريتم مجزا بسيار توسعه يافته 
 رضاييط اشرايابي به  صحت فرايند طراحي و دست ةدهند نشان
  .استدر حين تزريق ماهواره به مدار ترمينال  قيود

صحت  )31( و )30( ،)20( ،)17(، )14( يها شكلبا توجه به 
مشخص  )29(تا  )23( يها شكلاز . فرايند طراحي مشهود است

به متغيرهاي كمكي حالت و زمان سوزش  ةكه مقادير اولي شود يم
. شود يمآنها مشخص  بهينةشده است و روند تغييرات تعيين  يدرست

كه ارتفاع تزريق الگوريتم يكپارچه  شود يممشاهده  )3(در جدول 
بت به ارتفاع مورد انتظار است متر در تزريق نس 6داراي خطاي 

و اين  استمتر  39اين مقدار در الگوريتم مجزا  كه يحالدر
از همين . استيابي به دقت بالاتر در نقطه تزريق  دست ةدهند نشان

مشخص است كه ميزان  )21(و  )18( ،)15( يها شكلدول و از ج
تزريق در الگوريتم يكپارچه نسبت به  ةتلاش كنترلي تا نقط

هماهنگي بيشتر  ةدهند و اين نشان استالگوريتم مجزا بسيار كمتر 
بين هدايت و كنترل در الگوريتم يكپارچه و تعقيب درست اين 

در خصوص زمان  .ستفرمان توسط كنترل نسبت به الگوريتم مجزا
 ليدل بهسوزش كه معادل با مفهوم ميزان جرم قابل حمل نيز هست 

اينكه در الگوريتم مجزا همانند الگوريتم يكپارچه ترم كمترين زمان 
به يك زمان  باًيتقر ها تميالگورشده است هر دو سوزش لحاظ 

در الگوريتم يكپارچه يابي شده  كمتر دستو زمان  اند شدههمگرا 
ليكن الگوريتم يكپارچه  .است اندكبسيار نسبت به الگوريتم مجزا 

در خصوص . يافته است لگوريتم مجزا دستا ةنيز به زمان بهين
توسط الگوريتم يافته شده  سرعت طولي اينرسي انرژي دست

يكپارچه اندكي از الگوريتم مجزا بيشتر است و اين انرژي بيشتر را 
تزريق يا افزايش دقت صرف اندكي ارتقا در ارتفاع مدار  توان يم

الگوريتم شش  اينكه الگوريتم مجزا مورد مقايسة با توجه به .كرد
نگرش بهينه در هدايت مجزا و نگرش  دارا بودندرجه آزادي و با 

PID  ده است شو كارايي بالاي آن اثبات  استدر بخش كنترل خود
و دقت بالاتر تزريق ماهواره به  صحت عملكرد الگوريتم يكپارچه

 يحالدر بنابراين، مشخص است . قابل مشاهده است يخوب هب مدار
ساده كننده مانند فرض پرواز در صفحه در الگوريتم  يها فرضاز  كه

يكپارچه استفاده شده و عملكرد بهتري در مقايسه با الگوريتم 
اين  ةدر صورت مقايس .شود يممجزاي بسيار دقيق مشاهده 

كننده در  مشابه ساده يها فرضالگوريتم با يك الگوريتم مجزا با 
. ازه قابل توجه خواهد بودالگوريتم يكپارچه ميزان بهبودها تا چه اند

سازي در الگوريتم مجزا  در صورت اعمال يكپارچه طور نيهم
الگوريتم مذكور قادر خواهد بود به ، يافته در اين مقاله توسعه

 يريكارگ بهدر انتها  .در عملكرد خود دست يابد يتر عيوسبهبودهاي 
لحظه  اين الگوريتم در لحظات معيني از پرواز مانند لحظات انتهايي،

اشباع  ة جدايش مراحل و لحظةلحظ ماكزيمم هد ديناميكي،
تزريق  كه در اين پژوهش لحظة گردد يمابزارهاي كنترلي توصيه 

نقاط  تر قيدق نيتأمجهت افزايش دقت تزريق ماهواره به مدار و 
ساير نقاط نيز در  شود يمتوصيه  .گرفتحضيض و اوج مدنظر قرار

قابليت عملكرد و ايجاد مقاومت در  افزايش برايمجزا  ييها پژوهش
برابر هرگونه شكست ابزارهاي كنترلي مورد توجه محققان محترم 

 .قرار گيرد
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