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  بكارگيري الگوريتم چند هدفه به منظوره طراحي كنترلر 
  براي ماهواره بر تك مرحله

  
  3مهدي سربازيمحمد   2فرشاد پازوكي   1 زاده نوين باصحبتعليرضا

   هوافضا مهندسيدانشگاه آزاد اسلامي، واحد علوم و تحقيقات، دانشكده مهندسي مكانيك و هوافضا، گروه
  

  چكيده
هدف اساسي از .  يك سيستم كنترل پرواز را مورد استفاده قرار دهد تا به نقطه تزريق در يك مدار برسديك موشك حامل بايد

بر درامتداد وضعيت فرمان داده شده توسط بخش  نگه داشتن مركز جرم ماهواره،بر فضاييسيستم كنترل پرواز براي يك ماهواره
 .شودفضايي باعث كم شدن كارايي كنترلر و ايجاد خطاي حالت دائم مي متغير ديناميك ماهواره بر به شدتطبيعت . استكنترل 

در قابليت اعمال كلي آنها  است، اي كه شامل كنترل بزرگنمائي، مشتق گيرنده و كنترلر انتگرال گيرنده سه جملهمزيت كنترلگرهاي
قابل استفاده نيستند،  هاي تحليلي روشخصوصاً، وقتي كه مدل رياضي فرايندي معلوم نيست و. هاي كنترل استبه اكثر سيستم

امكان  بر و با در نظر گرفتن در اين مقاله با استفاده از معادلات شش درجه آزادي ماهواره.اند مفيد ديده شدهPIDهاي كنترل
 درجه سازي معادلات حالت حركت شش بدون خطيPID هايمحاسبه بهرهاي به مدار و شرايط اوليه مشخص، دستيابي تك مرحله
 چند هدفه با توابع هدف مختلف بكار گرفته الگوريتم ژنتيك خطيبه منظور طراحي كنترلر براي سيستم غير. طراحي شده است

نتايج بدست آمده نشان داده است كه كنترلر بكار گرفته شده با فراجهش، زمان صعود و زمان نشست مناسبي توانسته . شده است
 . تعقيب كندبر رااست فرمان هدايت ماهواره

  

 ، ديناميك غير خطي، الگوريتم ژنتيكPIDكنترل ماهواره برتك مرحله اي، : هاي كليديواژه
  

Control Design of the Single Stage Space Vehicle Using Evolutionary 
Algorithm 

 

M.M. Sarbazi F. Pazooki  A.B. Novin-Zadeh  
 Mech. and Aerospace Eng. Dep’t, Science And Research Branch, Islamic Azad Univ., Tehran, Iran  

 
ABSTRACT 
A system of flight control should be used by the aerospace launch vehicle (ALV) for reaching to injection point in 
the orbit. ALV is a dynamic system which is described by mathematical terms which include imprecise dynamic 
ALV causes controller efficiency to become low, and steady state error is created. Specified cases lead to divergence. 
In comparison with other control systems, application of the PID controller is the most important advantage of it. 
Especially PID controllers are useful when there is no specific mathematical model and analytic methods are not 
utilizable. In this project, using of controller is proposed according to output results of guidance command along the 
vehicle path. For non-linear system, six degree of freedom ALV equation and considering single stage reaching orbit, 
also specific initial conditions, and PID controller is designed by the use of genetic algorithm. 
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  مقدمه  -1

اصولاً موشك اختراعي نيست كه صرفاً حاصل فنون و صنايع 
حداقل به ) در اشكال ديگر(قرن بيستم باشد بلكه مبادي آن 

ها اگر چه كار در اين زمينه با انگيزه. گرددبرميهزار سال پيش 
و كاربردهاي نظامي شروع شده است، ولي علوم مربوطه در 

ها به خود عيت خاصي را در زندگي انساندنياي كنوني، موق
اند و انواع كاربردهاي علمي، صنعتي و تجاري اختصاص داده

  .]1[وابسته بر اهميت موضوع افزوده است
پيما براي  از همان دوراني هم كه ساخت موشك فضا

هايي كه  متخصصان علوم موشكي در حد يك رويا بود، طرح
پروراندند،   ذهن ميهاي فضايي در مخترعان براي ماموريت

هايي بود كه اساساً مفهوم رسيدن به مدار طي يك مرحله  طرح
تدريج  يابي به فضا به اما به مجرد اينكه دست. را در خود داشت

اي خيلي زود به  هاي چند مرحله پذير شد، حامل براي بشر باور
پذيري بالاتر  تر و داراي اعتماد ي قدرتمندتر، ارزان عنوان گزينه

با اين حال هنوز هم . كوي اول انتخاب انسان قرار گرفتبر س
يابي به مدار طي تنها يك مرحله، از بين نرفت و  طمع دست

  .]2[هايي هم صورت گرفت تلاش
هاي مختلف تكنولوژي فضا اعم  هايي كه در زمينه پيشرفت

ها  رانه هاي جديد، پيش ها، سوخت ي سازه از مواد تشكيل دهنده
تر   همچنين نيازي كه به يك حامل ارزانصورت گرفته است و

شود، عزم سازندگان را به سمت ساخت ماهواره بر  احساس مي
              حامل . اي دوباره به ميدان آورده استتك مرحله

عبارت است از حاملي كه از محل پرتاب خود به  1تك مرحله اي
مداري كه براي آن در نظر گرفته شده تنها طي يك مرحله 

شود  رسد و تا رسيدن به مدار، تنها عناصري كه از آن كم مي مي
هاي  سوخت آن است؛ اين عبارت معمولاً و نه منحصراً، به حامل

  .پذير اشاره دارد تجديد

اي از آنجا ناشي  هاي تك مرحله مشكل اصلي پرنده
شود كه بايست كل وزن سازه را تا مدار حمل نمايند؛ اين  مي

برد كه اين پرنده  به اجبار به سمتي ميموضوع روند طراحي را 
ي مفيدي را تا مدار حمل كند لازم  براي آنكه بتواند محموله

                                                 
1 Single stage to orbit 

 

ي بسيار سبكي باشد كه اين موضوع  است كه داراي سازه
  .]3[كند طراحي و ساخت آن را بسيار مشكل مي

نتوانند اي  تك مرحلههاي  رسيد پرنده در ابتدا به نظر مي
 مواد و تكنولوژي در ي كها پيشرفتبه هدف خود برسند ام

ها   ساخت اين پرندهكه نشان داده  بروز كرد،هاي ساخت مهارت
 مرحله اول كهبراي مثال، محاسبات نشان داد . نمايد  ميممكن

 25ي   به سازهسوختداراي نسبت جرم  22موشك تايتان
 واحد جرم سازه، 1 واحد سوخت در برابر 25يعني (باشد  مي

 يكاين مرحله از اين موشك داراي ). اب سوختبسته به انتخ
 البته كهباشد   براي رسيدن به مدار ميكاملا مناسبموتور 
 به منظور پرتاب .كندتواند حمل   زيادي را نميي محموله

بر با استفاده از هواپيماي ماهواره بر تك مرحله اي ماهواره
ترابري به ارتفاع مورد نظر حمل شده و سپس در فضا رها 

شود، آنگاه با استفاده از چتر در وضعيت عمود قرار گرفته و يم
درجه آغاز  90ي پرتاب موتور آن روشن شده و حركت با زاويه

  .]4[مي شود

  مدل سازي ديناميكي -2
. عمل است  درجه آزادي6بر در زمان پرواز داراي يك ماهواره

كه شامل سه حركت انتقالي و سه حركت چرخشي در طول 
سرعت انتقالي در . است (Xb , Yb , Zb)موشك محورهاي 

اي حول محور  و سرعت زاويه(u , v , w) راستاي محورها
(P,Q,R)شود فرض مي.  

 زير تحركت انتقالي و چرخشي يك جسم صلب با معادلا
 :شودتوصيف مي

)1( ∑ = ,amF  
  

)2( ).( Vmr
dt
d

×=∑τ  

 بردار سرعت نسبت به زمين بايد به منظور بسط تغييرات نرخ
توجه داشت كه يك بردار از دستگاه مختصات چرخان طبق 

شود براي مثال براي رابطه زير به دستگاه ثابت انتقال داده مي
  : داريمAبردار 
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)3( 
,)(

),,.(
),,(

A
dt
dA

dt
dA

ZYXrot
ZYXfixed III ×+⎥⎦

⎤
⎢⎣
⎡= ω  

نسبت به  (x , y , z)اي دستگاه بدني  سرعت زاويهωكه 
موشك است، به اين ترتيب براي بيان  (′x′ , y′ , z)دستگاه ثابت

  .توان نوشتسرعت خطي موشك در دستگاه زمين ثابت مي

)4( 
.

..
M

coordrot

M

E

M V
dt

dV
dt

dV
×+⎟

⎠
⎞

⎜
⎝
⎛=⎟

⎠
⎞

⎜
⎝
⎛ ω  

 به همين ترتيب با توجه به موارد بيان شده معادله نيرو را نيز 
  :مي توان در فرم زير نوشت

)5( 
).( M

body

M Vm
dt

dV
mF ×+⎥⎦

⎤
⎢⎣
⎡= ω  

بر را به صورت زير بيان توان معادلات حركت خطي ماهوارهمي
  :كرد

)6( ,)(∑ −+=∆ vRwQumFx  

)7( ,)(∑ −+=∆ wPuRvmFy  
)8( .)(∑ −+=∆ uQvPwmFz  

اي به صورت زير بيان به همين ترتيب معادلات مونيتوم زاويه
  :مي شود

)9( ( ) ( ) ,x z y xzL PI I I QR R PQ I∆ = + − − +∑  

)10( 2 2( ) ( ) ,y x z xzM QI I I PR P R I∆ = + − − −∑  

)11( ( ) ( ) .z y x xzN RI I I PQ P QR I∆ = + − − +∑  

-شود، براي بررسي حركت يك ماهوارههمانطور كه مشاهده مي
بر با يك دسته معادله غيرخطي متغير با زمان رو به رو 

  .]7 و6 ،5[هستيم

 

 

  

  

  

   هدايت از پيش تنظيم -3
مشخصات به منظور انجام شبيه سازي اطلاعات مربوط به 

بر شامل نوع محصول و شرايط پروازي طراحي فيزيكي ماهواره
  .شده كه در جدول زير مشخص شده است

  
جرم 
بر ماهواره

)Kg(  

طول 
بر ماهواره

)m(  

قطر 
بر ماهواره

)m(  

نيروي 
پشران 
بر ماهواره

)KN(  

زمان 
سوزش 
بر ماهواره

)Sec(  

16700  6/7  4/1  560  77  
  

بر يكي از مهمترين مراحل كار طراحي برنامه پيچ ماهواره
  حداقل بار شودبرنامه پيچ مطلوب باعث مي. شبيه سازي است

مداري لازمه سرعت  و شودوارد بر آيروديناميكي به ماهواره
 در هنگام جدايش كمترين اغتشاشات به ايجاد شده و همچنين

 مدت يكي ديگر از قيود طراحي برنامه پيچ. شودبر وارد ماهواره
  شدنحداقلاست، اين زمان باعث ن عمود  پرواز مطلوب زما

 و در ارتفاع بهينه عمل مي گرددافت ارتفاع و افت سرعت 
توان اثر  با توجه به معادلات زير مي. جدايش انجام گيرد

وديناميكي وارد تغييرات زاويه حمله موشك را بروي نيروي آير
  .بر آن بررسي كرد

)12( ,
2
1 2Vq ρ=∞  

)13( .ααNCqN ∞=  
 را αبايست جلوگيري شود، مي Nبراي اينكه از زياد شدن 

از آنجا كه .  امكان پذير استθ يا θاين عمل با . كنترل كرد
NC α  تابعي از پارامترهاي پروازي است، در طول پرواز تغيير
 مطلوب لازم استدر نتيجه براي طراحي يك پيچ . كندمي

بر را در ماكزيمم فشار ديناميكي شود، زاويه حمله ماهوارهسعي 
  .صفر نمود

بر ابتدا بصورت عمود پرواز بوده، سپس حركت ماهواره
  مورد نظربر به مداروارهزاويه فراز كاهش يافته و تا رسيدن ماه
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هاي قبل در هاي بيان شده در بخشمحدوديت. يابدكاهش مي
پيچ بدست آمده از  .طراحي برنامه كانال پيچ لحاظ شده است

 . است1 شده مطابق شكل مطرحمعيار هاي 
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  .برنامه طراحي شده براي كانال فراز): 1(شكل

 
 تغييرات زاويه اجراي برنامه طراحي شده براي كانال فراز باعث

  .شود مي2بر به صورت شكل فراز ماهواره
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  .تغييرات زاويه فراز در طول پرواز): 2(شكل

  
زاويه حمله  بعد از گذشتن از فشار ديناميكي بيشينه،

تواند افزايش يابد زيرا نيرو هاي آيروديناميكي وارد بر ميماهواره
 و فشار  تغييرات زاويه حمله.يابدبر كاهش ميبر ماهواره

  .  ديده شده مي شود4 و 3هاي ديناميكي در شكل
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  .تغييرات زاويه حمله در طول پرواز): 3(شكل
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  .تغييرات فشار ديناميكي در طول پرواز): 4(شكل

  
با توجه به ارتفاع پرتاب مدت زمان عمود پروازي كاهش 

بيشتري  داده شده است و نرخ تغييرات زاويه فراز هم با مقدار
بر در  مسير حركت ماهواره5 در شكل .شودداده ميتغيير 

  .شودصفحه ديده مي
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  .مسير حركت ماهواره بر در صفحه): 5(شكل
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بر با توجه به تغييرات برنامه كانال افزايش ارتفاع ماهواره
اي شود، لازم است اين برنامه به گونه ديده مي6فراز در شكل 

بر به ارتفاع لازم هوارهتغيير كند كه علاوه بر قيود ذكر شده ما
  .براي قرار دادن ماهواره در مدار برسد
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     .بر در طول پروازتغييرات ارتفاع ماهواره): 6(شكل
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 .بر در طول پرواز مسير حركت ماهواره):7(شكل

 
 .شود ديده مي7بر در فضا در شكل مسير حركت ماهواره

ئروديناميك و بر با گذشت زمان و كم شدن اثر آسرعت ماهواره
گرانش افزايش يافته و در پايان زمان سوزش به سرعت مداري 

 تغييرات سرعت 8در شكل  .رسددر ارتفاع كسب شده مي
رسيدن به سرعت لازمه . شود در زمان پرواز ديده مي برماهواره

مداري از جمله قيودي است كه برنامه طراحي شده براي كانال 
 .ايدبايست آن را ارضا نمفراز مي
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  .بر در طول پروازتغييرات سرعت ماهواره): 8(شكل

  
  

 با استفاده از الگوريتم PIDطراحي كنترل كننده  -4
  ژنتيك

طلبد كه لزوم طراحي كنترلر در كل زمان پرواز شرايطي را مي
بر در هر لحظه، كليه شرايط پايداري و طراحي سيستم ماهواره

 برابر تحريكات اعمال شده بر دررا ارضا نموده و رفتار ماهواره
با توجه به . پس از استفاده از كنترلر يك رفتار مطلوب باشد

شكل زير براي كنترل برنامه كانال فراز، خطاي ورودي و 
خروجي به كنترل كننده وارد شده و پس از اعمال ضرايب 

صورت  كه بهعملگر هاي موشككنترلر و تابع تبديل 

105.0
1
+S

به ديناميك سيستم داده مي   در نظر گرفته و

 يك دياگرام بلوكي براي سيستم كنترل 9 در شكل .شود
  . نشان داده شده استبرماهواره

  

 
  .دياگرام بلوكي شبيه سازي پرواز): 9(شكل

  
 در واقع بايد ضرايب هر كدام از PIDبراي طراحي كنترلر 
 بدست آوردن ضرايب در اينجا براي. سه جمله را بدست آورد

مهمترين . بهينه از روش الگوريتم ژنتيك استفاده خواهد شد
عامل براي بهينه سازي به روش الگوريتم ژنتيك همانطور كه 
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تابع هدف .  است1قبل ذكر شد تعريف تابع هدف هاي قسمتدر 
براي بدست آوردن . شودبا توجه به نوع بهينه سازي تعريف مي

معيارهاي زير قابل بررسي  2اي جملهسهضرايب بهينه كنترلر 
است كه اين معيار ها با توجه به سيستم به پله واحد به سيستم 

عوامل موثر در اين معيار . كنترل شده در نظر گرفته شده است
ها اختلاف پاسخ سيستم نسبت به ورودي پله واحد در طي گذر 

 . زمان است
  :در واقع اختلاف برابر است با

)14( ),(1 tyerror −=  
  

معيار ها .  پاسخ سيستم در هر لحظه استty)( ،كه در آن
براي بهينه سازي و مينيمم كردن مقدار آنها براي بدست 

  .]8[آوردن ضرايب بهينه به قرار زير است
 كه به صورت 3 انتگرال حاصل ضرب زمان در قدر مطلق خطا

  :زير است

)15( ∫=
T

ITAE dttetI
0

.)(  

  
  :شودمي  كه به صورت زيرنمايش داده4انتگرال قدر مطلق خطا

)16( 
∫=
T

IAE dtteI
0

.)(  

 : كه به قرار زير است5انتگرال توان دوم خطا

)17( 
∫=
T

ISE dtteI
0

2 .)(  

  
براي تعريف تابع هدف در الگوريتم ژنتيك از عكس 

دد و با استفاده از الگوريتم گرهاي بالا استفاده ميانتگرال
هاي فوق است، ژنتيك ماكزيمم تابع هدف كه مينيمم انتگرال

  .شودبدست آورده مي

                                                 
1 Evaluation Function 
2 Proportional and Integral and Derivative    

Controller(PID) 
3 ITAE: Integral of the time of the Absolute of the Error 
4 IAE: Integral of the Absolute of the Error 
5 ISE: Integral of the Square of the Error 

  

  :شودتابع هدف به صورت زير تعريف مي

)18( .1

,, ISEIAEITAE
val I

fx =  

 
ورودي مطلوب اگر مقدار ثابت باشد، هدف سيستم كنترل 

ب با زمان تغيير شود و اگر اين مقدار مطلوتنظيم ناميده مي
در اينجااز آنجا . شودكند اين هدف كنترلي را تعقيب ناميده مي

كه برنامه كانال فراز متغيير با زمان است با مسئله تعقيب روبرو 
رود كه خروجي سيستم با استفاده از شده و در نتيجه انتظار مي

. كنترلر بتواند با حداقل خطاي ممكن اين برنامه را تعقيب نمايد
ي واحد براي كانال فراز  پاسخ سيستم به ورودي پله10 شكلدر

گردد كه بدون وجود كنترلرنشان داده شده است و مشاهده مي
  .در صورت استفاده نكردن از كنترلر پاسخ نوساني و واگراست
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ي واحد بدون وجود پاسخ سيستم به ورودي پله): 10(شكل

  .كنترلر
  

  ه شبيه سازي و اعمال كنترل كنند -5
بر، فرمان واحد به سيستم داده ابتدا با مشخصات واقعي ماهواره

. تا عملكرد كنترل كننده با معيارهاي مطلوب ارزيابي گردد
عي با فرامين هدايت از پيش سپس سيستم در شرايط واق

 كنترل كننده طراحي شده شبيه سازي  استفاده ازباتنظيم و 
 شده به عنوان تابع با درنظر گرفتن توابع هدف مطرح. گرددمي

 ضرايب كنترل كننده  الگوريتم ژنتيكهدف و اجراي برنامه
 در اين قسمت براي هر كدام از توابع هدف .شودمشخص مي

تعريف شده و همچنين تابع هدف تجمعي كنترلر طراحي شده 
  . ارائه شده است18تا 11و نتايج در نمودار هاي 
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 ثانيه براي 10د در پاسخ سيستم به ورودي پله واح): 11(شكل

  .IATEتابع هدف
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پاسخ سيستم به ورودي برنامه هدايتي كانال فراز ): 12(شكل

  . IATEبراي تابع هدف 
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پاسخ سيستم به ورودي پله واحد براي تابع ): 13(شكل

  .IAEهدف
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پاسخ سيستم به ورودي برنامه هدايتي كانال فراز ): 14(شكل

  .IAEبراي تابع هدف 
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 پاسخ سيستم به ورودي پله واحد براي تابع ):15(كلش

  .ISEهدف
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پاسخ سيستم به ورودي برنامه هدايتي كانال فراز ): 16(شكل

 .ISEبراي تابع هدف 
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 از الگوريتم چند هدفه ،ترمنظور طراحي ضرايب مطلوببه 
تمامي توابع هدفي كه در بخش قبل به . استفاده شده است

به صورت هم زمان به عنوان   صورت جداگانه در نظر گرفته شد،
در اينجا تابع . تابع هدف الگوريتم در نظر گرفته شده است

 آن را  قيدهاي در نظر اعضايهدف به عنوان ماتريسي است كه 
 18 و 17شكل . گرفته شده در بخش قبل تشكيل داده اند

پاسخ سيستم را به ورودي پله واحد و برنامه طراحي شده براي 
  .دهد ميكانال فراز نشان
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ي واحد براي تابع چند پاسخ سيستم به ورودي پله): 17(شكل

  .هدفه
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پاسخ سيستم به ورودي برنامه هدايتي كانال فراز ): 18(شكل

  .براي تابع چند هدفه
  

بايست لحاظ گردد، تغييرات هايي كه مييكي از محدوديت
  تغييرات اين زاويه نشان19در شكل . زاويه بالك كنترلي است

  .داده شده است
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  .تغييرات زاويه بالك كنترلي در طول پرواز): 19(شكل

  
به ازاي ضرايب مختلفي كه با در نظر گرفتن معيارهاي 
طراحي، مشخص شده است، تغييرات زيادي در زمان نشست و 

پايين بودن زمان نشست و . گرددفراجهش مشاهده مي
تر اين لوبفراجهش در معيار چند هدفه نشان دهنده پاسخ مط

 اين نتايج در نمودار .معيار در مقايسه با معيارهاي ديگر است
 . نشان داده شده است21 و 20هاي 
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  .مقايسه فراجهش براي توابع هدف مختلف): 20(شكل

 
ها را به سمت بهتر شدن كند جوابالگوريتم ژنتيك تلاش مي

هاي نمودار پراكندگي جمعيت و در نظر پيش ببرد، از داده
گرفتن شرايط و معيارهاي طراحي مي توان ضرايب كنترل 

 پراكندگي 23 و22 در نمودارهاي .مطلوب را انتخاب نمود
شود، در اينجا طراح با توجه به معيارهايي ها مشاهده ميجواب

هاي مشخص شده يكي كه در نظر دارد مي تواند از ميان جواب
  .را به عنوان پاسخ مطلوب انتخاب نمايد
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  .مقايسه زمان نشست براي توابع هدف مختلف): 21(شكل
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  .ها نسبت به توابع هدفپراكندگي جمعيت جواب): 22(شكل
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  .ها نسبت به توابع هدفپراكندگي جمعيت جواب): 23(شكل

  
   نتيجه گيري-6

در اين مقاله نشان داده شد كه با اسـتفاده از الگـوريتم ژنتيـك               
اي بـدون انجـام     مرحلـه بـر تـك     مـاهواره  معادلات حركت    براي

-اي كنترل شده، كه پاسـخ     گونهسازي، سيستم به  عمليات خطي 
توانايي الگوريتم ژنتيـك     و   آيدهاي مناسب و دلخواه بدست مي     

 .شوددر حل مسايل غير خطي نشان داده مي
به علاوه براي بهينه سازي كارايي الگوريتم ژنتيـك توابـع           

شخص شـد كـه     هدف مختلف مورد آزمايش  قـرار گرفـت و م ـ          
هاي مختلف، فراجهش، زمان صعود و زمان نشست در تابع هدف  

 تـري متفاوت بوده و براي الگوريتم چند هدفـه مقـادير مطلـوب           
بـه منظـور    .  اسـت  نسبت به الگوريتم تك هدفـه بدسـت آمـده         

دستيابي به پاسخ مطلوب براي سيستم كنترل كـه ضـرايب آن            
توابـع هـدف     شـود، تعريـف   توسط الگوريتم ژنتيك مشخص مي    

مناسب براي الگوريتم است كه نتايج حاصل نـشان داد كـه هـر              
هـاي  توان انتظار پاسخ  تر مشخص شود، مي   توابع هدف كامل   چه

  .تري از سيستم داشتمناسب
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