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Optimal Low-Thrust Spacecraft Trajectories 
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In this study, optimal low-thrust spacecraft trajectories are obtained by time-domain 
finite element method. Equations of motion are expressed in state-space form. The 
performance index is considered as minimum time. The problem has been formulated 
through the variational approach. The time-domain finite element discretized form of the 
performance index, state equation constraints and the related boundary conditions are 
presented. By setting out the discrete equations, a set of nonlinear algebraic equations is 
generated and by using Newton–Raphson method, optimum answer is attained. The 
effects of the number of time segments on the performance index are examined. 
Furthermore, the influences of effective exhaust velocities on the optimal trajectory are 
demonstrated. 
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كارگيري روش اجزاي محدود هفضاپيما تحت رانش محدود با ب هر در اين مقاله، مسيرهاي بهينه حركت
گرانش نيوتن، معادلات فضاي حالت  ةبا توجه به معادل ، در ابتدا. سازي و ارائه شده استزمان مدل در دامنة

كنترل  ةلئحركت فضاپيما با رانش محدود ارائه شده و سپس با در نظر گرفتن تابع عملكرد حداقل زمان مس
زمان و استفاده از روش حساب تغييرات، فرم  ه در دامنةلئسازي مسهمچنين با گسسته. ده استشظيم بهينه تن

صورت غيرخطي بوده و با استفاده از الگوريتم هاين معادلات ب. محدود معادلات استخراج شده است ياجزا
ب يضرا يازاه پرواز ب هينةمسيرهاي ب رافسون معادلات غيرخطي حل و نتايج ارائه شده است و نهايتاً -نيوتن

 .سرعت خروجي مؤثر ترسيم شده است

  مسيرهاي بهينه، فضاپيما با رانش محدود، كنترل بهينه، روش اجزاي محدود زماني، تابع عملكرد حداقل زمان: هاي كليديواژه

  مقدمه 
اي تئوري كنترل بهينه و اصول تغييراتي يكي از مشتركات پايه

هايي براي بههاي اخير تلاشو در سالاست محدود  روش اجزاي
محدود در حل مسائل كنترل بهينه صورت  كارگيري روش اجزاي

محدود  كارگيري روش اجزاياين پژوهش با به در. پذيرفته است
مسير فضاپيماها  ةكنترل بهين مسئلةسازي زمان به مدل ةدر دامن
  .ده استشاقدام 

گذاري علم حساب تغييرات در قرن هفدهم توسط پايه به دنبال
هاي مهندسي زمينه دررياضيدانان بزرگي چون نيوتن و لايبنيتز 

هركدام  ،د كه امروزهبنيانگذاري شهاي تحقيقاتي متنوعي ميدان
سازي و كنترل هاي بهينهتئوري. اي دارندمباني گسترده و پيچيده
محدود از جمله محصولات علم حساب  بهينه و روش اجزاي

حساب روش  ةتوسعابداع و از زمان  .آيندشمار ميهتغييرات ب
كارهاي ترين عناوين سازي به يكي از مهمتغييرات، مسائل بهينه

تاكنون  مسائل . ]1[تحقيقاتي و پژوهشي تبديل شده است 
ها با كاربردهاي در مورد مانورهاي ماهوارهسازي زيادي بهينه

مسئلة انتقال بين دو مدار ] 2[اند دوبعدي مطرح و حل شده
انتقال به  ،]4و 3[اي وسيلة دو نيروي ضربهبيضوي هم صفحه به
، قراردادن ماهواره در يك مدار حول ]5[مدار سنكرون زمين 

حه با اي هم صف، ملاقات بين مدارهاي دايره]6[سيارة مريخ 
اي هاي چندضربهيك زمان پايان مشخص با استفاده از روش

هاي ، ملاقات بهينه بين مدارهاي بيضوي توسط بادبان]7[
و انجام مانورهاي گريز  ]8[گيري آنها خورشيدي و كنترل جهت

 ]9[دوبعدي در صورت احتمال برخورد با اجرام سرگردان آسماني 
هاي مداري اساس المان بررسي رفتار ديناميكي فضاپيماها بر

هايي هستند كه در كنترل بهينة نمونه از جمله ]10[نسبي 
به دليل . خورندهاي فضايي به چشم ميحركت دو بعدي سفينه

رفتار غيرخطي معادلات حركت، بسياري از پژوهشگران معمولاً 
بودن طول مسير را بهسازي ساده با فرض كوتاههاي خطيروش
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توان انجام مانور ملاقات دو براي نمونه مي .]10[برند كار مي
 ]11[اعمال نيرو دارند با  سفينه كه هر دو حركت فعال و پويا

اي با برگشت توسط نيروي رانش به و انجام مانور گريز ضربه
با استفاده از . را نام برد ]12[پايين به صورت انجام ملاقات 

مسير  ريزي غيرخطي مسائلهاي حل تقريبي و برنامهروش
استفاده از روش . ]17- 13[سازي شده است حركت بهينه شبيه

هاي كنترل و روش ]18[كنترل لياپانوف و الگوريتم ژنتيك 
سازي مسير هاي بهينهتوان از جديدترين روشعصبي را مي

 .]19[ پرواز فضاپيماها با رانش محدود دانست 
ك به ي اًكنترل بهينه عموم يك مسئلةمعادلات حاكمه بر 

هاي شود كه با روشاي منجر ميمقدار مرزي دو نقطه مسئلة
دسته   طوركلي به دوهها باين روش. ]20[ است شدنيحلمختلفي 

  .شوندبندي ميمستقيم و غيرمستقيم تقسيم
در روش مستقيم، يك مسئلة سيستم پيوسته به وسيلة 

شود كه يك سيستم معادلات جبري غيرخطي تقريب زده مي
. شودسازي پارامتري منجر ميبه حل يك مسئلة بهينهنهايتاً 
ريزي غيرخطي اسپار، روش پهلوي هايي مثل روش برنامهروش
در . اندسازي گام به گام  از اين جملهگذاري و روش خطيهم

وسيلة يك مسئلة بهينههاي مستقيم مسئلة پيوسته بهروش
ريزي امههاي برنشود و از روشسازي پارامتري تقريب زده مي
تواند كردن مياين پارامتري. شودرياضي براي حل استفاده مي

هاي حالت بهتنها روي متغيرهاي كنترلي اعمال شود و معادله
گيري شده يا متغيرهاي حالت و كنترلي با طور جداگانه انتگرال

. گيري همزمان حل شوندهم پارامتري و سپس از روش انتگرال
ازي معمولاً به حدس اوليه حساس سهاي مستقيم بهينهروش

هستند و بررسي حساسيت سيستم به پارامترهاي اوليه در آنها 
توانند ها براساس تجربة طراح مياين روش. است  كار دشواري

كارگرفته شوند و بررسي امكان بود يا نبود پاسخ تقريباً امكانبه
  .پذير نيست

با استفاده از حساب تغييرات يك در روش غيرمستقيم، 
روش. گيردمورد تحليل قرار مياي مقدار مرزي دونقطه مسئله
، تصوير گراديان و خطيهاتغيير اكسترمم ،كاهش سريع مثلهايي 

بعضي صريح و رروش غي بعضياند كه سازي ناقص از اين جمله
ها اشتراك تمام اين روشنقطة . هستندروش صريح  ديگر
يك  ةهايي كه نتيجدر حقيقت معادله. بودن آنهاستمستقيمغير

گونه روشي حل شوند كه هيچ با ديابي تابعي هستند بايبهينه
در تمام اين . سازي نداشته باشندهاي بهينهوابستگي به مرحله

دن به جواب ها مشكل همگرايي و پايداري وجود دارد و رسيروش
خود  ةس اوليه به نوبنياز به حد. است يدشوار بهينه معمولاً كار

هاجز و . كندآورد و ايجاد مشكل ميرا پيش مي مسئلهحساسيت 

حل مسائل كنترل بهينه قيددار از اين  براي ،]21و  22[همكارانش 
ايشان شرايط بهينگي مسئله پايه كنترل بهينه  .انددهكرروش استفاده 

را به كمك حساب تغييرات و براساس اصل تضعيف هميلتون 
 ةمحدود در دامن معادلات حاكم را به كمك روش اجزاياستخراج و 
  .نداكردهزمان حل 

مسئلة مسير حركت بهينة  ]23[زاده و ورزنديان فاضل
ترلي به عنوان تابع فضاپيما را با در نظر گرفتن حداقل تلاش كن

كردن ديناميك سيستم با چهار متغير حالت و معيار و مدل
همچنين در نظر گرفتن شتاب ناشي از سيستم پيشرانة فضاپيما به

عنوان پارامتر كنترلي با استفاده از روش اجزاي محدود در دامنة 
سازي گام به زمان حل كرده است و نتايج حاصله را با روش خطي

تطابق خوبي را مشاهده  مقايسه و] 2[شده در مرجع گام ارائه 
  .اندكرده

ر حالت جديد به ـر، با افزودن يك متغيـحاض در مقالة
رات شتاب رانش فضاپيما لحاظ شده يمعادلات حركت فضاپيما، تغي

است و با در نظر گرفتن تابع عملكرد حداقل زمان و اعمال شرايط 
دود ـاقل زمان تحت رانش محكنترل بهينه، مسير بهينة پرواز در حد

ال فضاپيماها ـاينگونه مسائل براي مطالعة انتق. دست آمده استبه
پس  نهايتĤً. گيرندكم مورد توجه قرار مي به مدارهايي با فاصلة نسبتاً

كارگيري روش اجزاي از تنظيم معادلات حاكمه بر مسئله، با به
سازي عددي كرده و نتايج حاصله ارائه شده محدود اقدام به شبيه

  . است

  عادلات حركت فضاپيما با رانش محدود  م
ماهواره  هاي فضايي،ها و سفينههنگام بررسي حركت انتقالي ماهواره

و ديناميك  استهفرض شدجرم متمركز  بامادي  اينقطهبه صورت 
حركت به صورت ديناميك ذره كه بيان حركت مركز جرم سيستم 

  . گيردمورد استفاده قرار ميست ا
دو بعدي است، دستگاه مختصات  سازيمدلكه هدف از آنجا

دست آوردن سرعت و شتاب مورد استفاده قرار هب برايقطبي متعامد 
را براي نيروي رانش متغير مدل مقاله  در اين. )1شكل ( گيردمي

ك يمطالعه مورد رانش مدل  .]17[ ايمجلوبرنده فضاپيما در نظر گرفته

سيستم رانش محدود و متغير به صورت 
c

a
a T

T

2

در اين . است �=
ضريب سرعت خروجي مؤثر  cشتاب نيروي رانش و  Taرابطه
در اين . كنترل مسئله زاوية نيروي جلوبرنده است ضمناً. است

شده سازي بر اساس مسئلة دو جسم نيوتني بنا نهادهمطالعه مدل
گرفته ميمختصات همواره مركز سياره درنظراست و از اين رو مبدأ 

  .شود
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45 / ...كاربرد روش اجزاي محدود در دامنة زمان براي تعيين مسيرهاي بهينة پرواز

  
  ]17[مسئله متغيرهاي حالت و كنترل  - 1شكل 

فرض بر اين است كه در طول انجام مانور حركت همچنين 
گذارد انتقالي سياره به دور خورشيد تأثيري در ديناميك سيستم نمي

اما در . از مانورها منطقي استكه با توجه به زمان كوتاه بسياري 
دستگاه مختصات اينرسي به  بايداي انجام سفرهاي بين سياره

جاي مركز سياره در مركز خورشيد قرار داده شود كه بدين ترتيب 
صات در سيستم مخت .دشوها وارد ميحركت سياره نيز در معادله

ه هاي سرعت و شتاب چنين بلفهؤمهاي مربوط به قطبي، معادله
  :آيندست ميد

)1( rvr �= 
  

)2( θθ
�rv = 

  
)3( 

rr Ur
r

a ++−= 2
2 θµ � 

  
)4( 

θθ θ Ura +−= �� 
به ترتيب بيانگر سرعت و  θaو rv،θv،raهايمؤلفه 

نيز بيانگر  µضريب . هستند θو rهايشتاب در جهت
در نظر  µ=1ثابت گرانشي سياره است كه در اين مقاله 

زاويههاي شتاب شعاعي و همچنين مؤلفه. گرفته شده است
 .شوندتوسط سيستم پيشرانه فضاپيما ايجاد مي θUو rUاي

همراه مدل شتاب نيروي رانش به) 4(تا ) 1(هاي براي بيان معادله
متغيرهاي حالت  هاي حالت سيستم،صورت معادله به
Txxxxxx ],,,,[   :شوند به صورت زير تعريف مي=54321

)5( 
Taxrxrxxrx ===== 54321 ,,,, θθ �� 

  :دست مي آيندهبنابراين معادلات حالت زير ب

)6( 31 xx =� 
 
)7(  1

4
2 x

xx =�
 

 
)8(  ux

x
x

x
x sin1

5
1

2
4

2
1

3 ++−=�
 

 
)9(  ux

x
xx

x cos5
1

43
4 +−=�

 
)10( cxx /2

55 =�

uxUتوان مي )9(و ) 8(آخر معادله  ةبر اساس جمل r sin5=  و
uxU cos5=θ  شتاب ناشي از سيستم پيشرانش را تعريف و اندازة

22صورت را به
θUUU r   . نشان داد =+

   و شرايط مرزي معادلات  شدةفرم تضعيف
شدة كاربردن روش حساب تغييرات، فرم تضعيفدر اين مرحله با به

متغير  nشامل  يك سيستم. شوداستخراج ميمعادلات كنترل بهينه 
حالت سيستم به  معادلة .گيريمنظر ميرا در uكنترل  mو  xحالت 

)()),(),((صورت  ttutxftx  ةدهنداجزاي تشكيل. شودنوشته مي �=
),,(گير را با يك انتگرال 0Jشاخص عملكردي tuxL  و توابع

)),((گسسته ttxφ )زماني تعريف شده در ابتدا و انتهاي بازة (
 ةهر قيدي كه در ابتدا و انتهاي باز ،علاوه بر اين. كنيمتعريف مي

زماني بر روي متغيرهاي حالت و زمان وجود داشته باشد با مجموعه 
)),((توابع ttxψ اين قيود و معادلات حالت . شودمعرفي مي
اي تعريف شده در ابتدا و انته( νضرايب لاگرانژ  باترتيب ه م بسيست
به شاخص عملكردي افزوده ميمربوط  ةبه رابط  p(t)و ) زماني بازة
  :]20[ آيدميدر نهايت شاخص عملكردي به فرم زير در . شود

 
)11(  [ ]∫ Φ+−+=

ft

t

fT

t
t

dtxfptuxLJ
0 0

0 )(),,( �
 

)),(()),((كه  ttxttx Tψνφ +=Φ است.  
  با تعريف

 
)12(  )(ˆ)(ˆ 0

0
f

f
tx

t
xandtx

t
x ==

 
و افزودن 

0

)ˆ(
t
t

xx fT −α  0بهJ  كه در آنα  يك مجموعه

، شاخص است ftو 0tضرايب لاگرانژ گسسته نامعين تعريف شده در
  :آيددست ميزير به عملكردي جديدي به صورت
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، تغيير اول Jδاستخراج اصل تضعيف، لازم است كه براي
J  اگر . دشو، تعيين)( ftxδ و)( ftpδ  به ترتيب تغييراتx  وp 

fttدر  ثابت نگه داشته شود، و همچنين اگر  ftباشد و  =
)( ftdx و)( ftdp  به ترتيب تغييراتx  وp  درftt = 

fttمتغير آزاد است، باشند تغييرات در  ft كههنگامي با  =
  :]20[شود معادلات خطي زير بيان مي
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 :ست ازا عبارت Jدر نتيجه تغيير اول 
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  .به طور همزمان حل شوند بداين نه دسته معادله با

شاخص عملكرد  حداقل زمان ، قيود و شرايط 
  مرزي

كردن زمان نظر كمينهدر اين مقاله مسئلة كنترل بهينه مورد 
پرواز است كه شاخص عملكردي آن به صورت زير تعريف مي

  : شود
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تواند بيش از يكي باشد پذير بهينه ميهاي امكانتعداد جواب

انتخاب . آيددست ميهها باي از پاسخمجموعهكه در اين حالت 
طراح و معيارهاي ذهني وي شكل مي ةيك جواب بر اساس سليق

كمترين مقدار  دگيرد ولي در هر صورت پاسخ مطلوب در اينجا باي
  . دست دهده تابع معيار عملكرد را ب
fttدر زمان پاياني تعدادي از متغيرها شامل متغيرهاي  =

به . دهستنحالت معلوم بوده و متغيرهاي وابسته حالت مجهول 

كنترل بهينه با توجه به شرايط مرزي ابتدا  مسئلهاين نوع  دليلهمين 
حل اينگونه مسائل . شوداي ناميده ميمرزي دو نقطه مسئلةو انتها، 

نيز نسبت به حالتي كه شرايط مرزي در ابتدا يا انتها همگي معلوم 
  .تر استمشكلباشند 

هاي سرعت و بردار متغيرهاي حالت اين مسئله را مؤلفه
طوركلي محدوديتي بر روي دهند كه بهماهواره تشكيل مي مكان

شوند نهايت نميآنها وجود ندارد و چون از نظر فيزيكي بي
  .واردكردن آنها به عنوان قيد ضرورتي ندارد

خاص  مسئلهدر مورد شرايط مرزي ابتدايي و نهايي براي اين 
  :ايمشرايط زير را در نظر گرفته
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وجود ندارد؛ اين  2xاز آنجاكه هيچگونه قيدي روي زاوية 
در مورد شرايط مرزي . متغير در زمان انتها، آزاد فرض شده است

توان بر حسب ساير  پارامترهاي را ميfp̂متغيرهاي وابسته حالت
مسئلة حاضر با اعمال معادلات لازم در . مجهول مسئله بيان كرد
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  نتايج  ةارائحل عددي و 
سازي عددي براي يافتن با استفاده از معادلات حاصله، شبيه

مسيرهاي بهينة حركت فضاپيما تحت رانش محدود به ازاي  تابع 
عملكردي حداقل زمان پرواز براي يك مانور كوتاه مدت ارائه شده 

  . است
دستگاه معادلات غيرخطي حاصله، به ازاي تعداد تقسيمات  
و شعاع  C=1.0، سرعت مؤثر خروجي N=4,2,...,16زماني 

توسط الگوريتم نيوتن رافسون براي  R=3مدار هدف 
هاي چند متغيره حل شده و تغييرات شاخص عملكردي  دستگاه

. نشان داده شده است) 2(ها در شكل مسئله با تغيير تعداد المان
ها به مرور شود با افزايش تعداد المانهمانگونه كه ملاحظه مي

كه در طوريبه. شودتغييرات شاخص عملكردي محدودتر مي
همگرايي اتفاق  بسيار كم است و عملاً  Jانتهاي نمودار تغييرات 

هاي مورد نياز اين نتيجه بيانگر كفايت تعداد المان. افتاده است
انجام و  N=16سازي براساس از اين جهت محاسبات شبيه. است

  .ارائه شده است
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  تغييرات شاخص عملكردي بر حسب  تعداد المان - 2شكل

ها، تعداد است كه با افزايش تعداد المانلازم  اين نكته ذكر
زمان  )1(در جدول . يابدميزمان محاسبات افزايش زيادي  معادلات و

وتر پنتيوم نشان داده شده يمحاسبات برحسب ثانيه، با استفاده از كامپ
  .است

  اجراي برنامه  زمان محاسبات   -1جدول 

 زمان محاسبات 
(sec)  

تعداد
 معادلات

 تعداد المان
N 

17 362
69 584
147  806
221 1028 
333 12410
443 14612
545 16814
659  19016

      CPU: 2.4GHz  
  

 ] 17[مرجع  ، مقادير عددي با نتايج هت اعتبارسنجي نتايجج
حركت فضاپيما با  مسير بهينةرجع مذكور در م. مقايسه شده است

و با در نظر گرفتن شرايط و معادلات ديناميك مشابه مقاله حاضر 
حل شده ريزي غيرخطي گذاري همراه با برنامهروش پهلوي هم

 ضريب سرعت خروجي مؤثر  يازاه نتايج ب با مقايسة .است

C=1.5   و شعاع مدار هدفR=3  88/10زمان پروازي مشخص 
محدود  كه در مسير مشابه با روش اجزايحاليدست آمده در به

يكي از دلايل زمان . دست آمده استهب 8/8كمتري و برابر با  زمان 
قطع شدن نيروي پيشرانه در فواصل مياني  ] 17[پرواز بيشتر در مرجع 

تغييرات زمان پرواز فضاپيما با ) 2(همچنين در جدول . مسير پرواز است
روجي مؤثر و مدار هدف نشان داده شده توجه به تغيير ضريب سرعت خ

  .اين تغييرات به صورت نمودار رسم شده است) 3(است و در شكل 

ضريب سرعت خروجي تغييرات زمان پرواز فضاپيما با توجه به تغيير   - 2جدول 
  مؤثر و مدار هدف

 R  
C 2 3 4 
0.5 8.6 10 11.5 
1 7.9 9.42 10.45 

1.5 7.4 8.8 9.8 
2 7.1 8.6 9.6 

  

  

 مؤثرزمان پرواز فضاپيما با توجه به تغيير ضريب سرعت خروجي  ةمقايس - 3شكل 
  و مدار هدف

متر بر (Uشتاب پيشرانش ةزماني انداز ة،  تاريخچ)4(در شكل 
نسبت به زمان بدون بعد  براي  دو تابع عملكردي  مسئله )  مجذور ثانيه

ترتيب در هكه بدهد را نشان مي زمان پروازحداقل تلاش كنترلي و حداقل 
لازم به توضيح است  .اندگرفتهة حاضر مورد بررسي قرارو مقال ]23[ مرجع

 π2ةاي به اندازد مدت زمان لازم براي گردش زاويهكه زمان بدون بع
  .استله ئمس در مدار پاية

شود اندازة شتاب پيشرانش مربوط به نتايج همانگونه كه مشاهده مي
از مقدار نسبتاً زيادي شروع شده است و رو به كاهش مي ]23[مرجع 

رسد و پس از آن رو به گذارد و در ميانة مسير به حداقل مقدار خود مي
كه نتايج  اندازة شتاب پيشرانش مربوط به مسئلة در حالي. افزايش است

. كندشروع شده و روندي صعودي را طي ميحاضر، از مقادير نسبتاً كم 
با در نظر گرفتن شرايط مرزي اوليه و نهايي يكسان براي هر دو مسئله 

زمان كل پرواز در مسئلة حاضر كمتر از مدت  شود كه مدتملاحظه مي
است و عملاً با ماهيت تابع  ]23[زمان پرواز فضاپيما در مرجع 

  .عملكردي مسئله مطابقت دارد
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  زمان بدون بعد برحسبپيشرانش شتاب اندازة تغييرات  - 4شكل 

كنترلي مربوط به سيستم پيشرانش را  ةرفتار زاوي )5(شكل 
حركت  نيز مسير بهينه شدة )6(شكل  .دهدنسبت به زمان نشان مي

ثر واحد براي سيستم ي ضريب سرعت خروجي مؤازاهفضاپيما را ب
مسيرهاي مختلف  )7(و در شكل . دهدرانش بين دو مدار نشان مي

پرواز فضاپيما با توجه به تغيير ضريب سرعت خروجي مؤثر نشان داده 
شود با كاهش ضريب سرعت همانگونه كه ملاحظه مي. شده است
  .  يابدثر طول مسير و زمان پرواز افزايش ميخروجي مؤ
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  تغييرات زاويه كنترلي برحسب زمان -5شكل

  
  ضريب سرعت يازاهفضاپيما ب ةمسير بهين - 6شكل

 واحد مؤثرخروجي  

 
 ثرتوجه به تغيير ضريب سرعت خروجي مؤمسيرهاي فضاپيما با  مقايسة  - 7شكل 

  گيري نتيجه
تحت رانش  فضاپيمايك  ةبهين هايمسيرافتن ي در اين مقاله، مسئلة

با  زمان  ةمحدود در دامن استفاده از روش اجزاي باپيوسته و محدود 
سازي و بررسي قرار گرفته زمان مورد مدلتابع عملكردي حداقل 

سيستماتيك است و برحسب نوع تابع  يروشرفته  كارروش به. است
شده و شرايط مرزي گسسته عملكرد، معادلات سيستم، قيدهاتوان مي
گونه محدوديتي براي مسائل خطي و كرد و هيچنويسي برنامه را

ام منفردشدن يكي سازي هنگي به سادهاين روش نياز .غيرخطي ندارد
الگوريتم نيوتن رافسون نياز از آنجاكه . نداردهاي متشكله از ماتريس

بسيار مفيد خواهد بود نيز تر جهت همگرايي سريع، به حدس اوليه دارد
هاي حدسبراي درجات پايين هاي هاي مربوط به المانكه از پاسخ

  .هاي درجات بالاتر استفاده نماييمالماناولية 
ها زمان محاسبات افزايش ميالمانست كه با افزايش تعداد بديهي ا

دست خواهيم  نيز تريهاي دقيقبه جوابيابد ولي در عين حال 
قادر خواهيم بود مسائل مربوط به مانورهاي بلند مدت همچنين . يافت

نتايج حاصله  .و بررسي نماييمسازي مدلرا نيز به كمك اين روش 
زمان كل  ،ضريب سرعت خروجي مؤثربا افزايش دهد كه نشان مي

  .ابديپرواز كاهش مي
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