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  پژوهشي -مقاله علمي 

سازي چند هدفه در  كارگيري رويكردهاي بهينه به
يات الحاق بهينه براي عمل ةكنند طراحي كنترل

  نتايج ةمداري با درنظرگرفتن ديناميك عملگرها و مقايس
  2و پوريا شكرالهي *1حجت طائي

  ، تهران، ايرانمجتمع دانشگاهي هوافضا، دانشگاه صنعتي مالك اشتر - 2و 1
* hjtaei@sina.kntu.ac.ir 

ي، كنترل هدف اصل .مورد مطالعه قرار گرفته است مداري ل  فاز نهايي عمليات ملاقات و اتصا ،در اين مقاله
ديگر با   ترين زمان ممكن يا به عبارت اين فضاپيما در سريع اي كه گونه ؛ بهباشد كننده مي موقعيت فضاپيماي تعقيب

همچنين حداقل مصرف انرژي در طول فرآيند الحاق، هدف ديگر . پيمودن يك مسير بهينه به فضاپيماي هدف برسد
براي كهخطي استفاده شده است كلوزي ويلشايره از معادلات ديناميك مسئل سازيمدلدر  .باشداين مقاله مي

سازي متغيرها دو  جهت انجام فرآيند بهينه. ، متغيرهاي موجود در مسئله بايد بهينه شونداين مقاله يابي به اهداف دست
با محاسبه و  سازي انجام شده آيند شبيهرو ابتدا فرازاين.گرددژنتيك و ازدحام ذرات استفاده ميالگوريتم روش 

 ساز با ساختار گسسته هاييداراي رانشگر كننده تعقيب فضاپيماي. سازي نهايي حل خواهد شد متغيرهاي بهينه، شبيه
PWPF كه دستگاه مختصات اينرسي بر روي مركز جرم است و هدف، اتصال به فضاپيمايي با موقعيت ثابت  بوده

اي استخراج خواهند گونهبوده و پارامترهاي آن به LQRروش  بريمورد استفاده مبتن كنندهكنترل .آن قرار گرفته است
با اعمال براي ارزيابي شرايط واقعي،  در نهايت. شد كه عملكرد كلي سيستم مطابق توابع هدف و قيود بهينه گردد

  .شوند ميبر روي خروجي رانشگرها نتايج بررسي  عدم قطعيت

  ميك موقعيت، الگوريتم ژنتيك، ازدحام ذراتكنترل بهينه، رانشگر، دينا: هاي كليدي واژه

  12علائم و اختصارات
  ߤ  پارامتر استاندارد گرانش
 Z X , Y , Zو  Yو  Xموقعيت در راستاهاي 

 u  فرمان كنترلي
 Q , R  هاي وزنيماتريس

 K  هاي بازخوردبهره
 h  منطقه پسماند

  n  حركت متوسط ماهواره هدف

                                                           
 )ه مخاطبنويسند(استاديار. 1
 ارشد كارشناس. 2

  m  كننده جرم فضاپيما تعقيب
  Fx , Fy , Fz  كننده نيروهاي تراست اعمال شده بر روي فضاپيما تعقيب

  r0  اي فضاپيما هدف شعاع مدار دايره
  Km  سازگسستهبهره

  Tm(τm)  ثابت زماني پيش فيلتر
  Uon  آستانه روشن بودن رانشگر

  Uoff  آستانه خاموش بودن رانشگر
  Um  ساز خروجي گسسته
  rsat  حد اشباع رانشگر

  T  سطح تراست
  GA  ژنتيكالگوريتم

  PSO  ازدحام ذراتسازيبهينه
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رو، بررسي و مطالعه ديناميك موقعيت هدف در مقاله پيش
كننده در مرحله نهايي اتصال به فضاپيماي  فضاپيماي تعقيب. است

هدف قرار دارد و بعد از طي مسير نهايي، عمليات اتصال صورت 
رسيدن به رو  يكي از نتايج مهم در مطالعه پيش. خواهد گرفت

ترين زمان  فضاپيماي هدف با مصرف حداقل انرژي و در سريع
صورت است كه ابتدا مقدار خطاي   روند مقاله  بدين. ممكن است

موجود بين موقعيت هدف و فضاپيما در هر لحظه محاسبه خواهد 
، فرمان كنترلي از جنس شتاب LQRشد و توسط روش كنترل بهينه 

شده و توسط  نترلي به نيرو تبديلاين فرمان ك .گردد توليد مي
گردد و لذا،  كننده اعمال مي رانشگرها، بر روي فضاپيماي تعقيب

كننده به هدف  تعقيب خطاي موقعيت كاهش خواهد يافت تا زماني كه
اي  گونه پارامترهاي سيستم كنترل بايد به بايد توجه داشت كه. برسد

يما به هدف در بهينه شوند كه سرعت وشتاب در لحظه نزديكي فضاپ
حداقل مقدار ممكن باشد تا ضربه وارد شده در لحظه برخورد به 

عنوان  نكته قابل اهميت در اين مقاله كه به .حداقل مقدار ممكن برسد
كننده از  يك قيد نيز مطرح است، عدم عبور فضاپيماي تعقيب

منظور تنظيم پارامترهاي كنترلي و عملگرها  به. فضاپيماي هدف است
م ذرات و الگوريتم ژنتيك سازي فراابتكاري ازدحا هاي بهينه وريتماز الگ

  .شده و نتايج نهايي با يكديگر مقايسه خواهند شد استفاده

  ديناميك موقعيت 
 )CWH(در بررسي ديناميك موقعيت از معادلات كلوزي ويلشاير 

معادلات . شود مينشان داده شده، استفاده ) 1(كه در مجموعه روابط 
CWH  ؛ در كنديم فيمدار را توص ياز حركت نسب ياسادهمدل
است و  يا رهيهدف در مدار دا، فضاپيماي CWH معادلات

از  .قرار دارد يا رهيدا اي يضويدر مدار ب كننده يتعقيبمايفضاپ
كننده  براي بررسي موقعيت فضاپيماي تعقيب CWHمعادلات خطي 

مختصات . شود در هر لحظه از زمان تا رسيدن به هدف استفاده مي
موقعيت فضاپيماي هدف در تمام لحظات، صفر فرض شده و اين 
بدان معني است كه دستگاه مختصات اينرسي بر روي هدف قرار 

كوپل بوده و  Yو Xمعادلات كلوزي ويلشاير در راستاهاي. گيردمي
تغييرات در هر يك از اين دو راستا منجر به تغيير راستاي ديگر 

هاي اتصال دو فضاپيما در له موردنظر، پنلدر مسئ .]16[گردد مي
ده شقرار گرفته و با توجه به مرحله نهايي اتصال، فرض  Xراستاي 

 .دو فضاپيما به يكديگر نزديك و در يك مدار قراردارند

)1(  
ሷܺ − 2݊ ሶܻ − 3݊ଶܺ = ிೣ௠ሷܻ + 2݊ ሶܺ = ி೤௠ሷܼ + ݊ଶܼ = ி೤௠

  

)2(  ݊ = ඥߤ ⁄଴ଷݎ   

  سيستم كنترل
هاي متفاوتي وجود داشته كه فضايي روش هايجهت كنترل سامانه

هاي الحاق فضايي استفاده از يك رويكرد بهينه، براي كنترل مأموريت
استفاده از رويكردهاي بهينه در چنين . گرددوفور مشاهده ميبه

 .مشاهده نمود]1-5[توان در مراجع هايي را ميمأموريت

 LQRاز  روش كنترل اتصال در اين مقاله براي حل مسئله 
هاي رگولاتور درجه دوم خطي يكي از روش. استفاده خواهد شد

هاي كنترل پرواز سيستم. گسترده طراحي كنترل در هوافضاست
داراي عملكرد عالي، قابليت  LQRطراحي شده با استفاده از روش 

اين روش .باشندكنترل مي اطمينان و به حداقل رساندن استفاده از
خطي بهينه بوده و با توجه به روند سرراست طراحي  هايسيستمبراي 

و سادگي ساختار آن در كاربردهاي فراواني با موفقيت مورد استفاده 
هر . كند قرار گرفته، از سوي ديگر پايداري سيستم را نيز تضمين مي

ش رگولاتور سازي داراي يك تابع هزينه است كه در روروش بهينه
صورت رابطه به درجه دوم خطي مورد استفاده در اين مقاله، تابع هزينه

  .]17[تعريف خواهد شد )3(

)3(  
ሶݔ = ݔܣ + ݔ									ݑܤ ∈ ℝ௡	,			ݑ ∈ ℝ௡	,			ݔ଴	݃݅ܬ݊݁ݒ = 	න ሾݔ்ܳݔ + ஶݐሿ݀ݑ்ܴݑ

଴  

 Q ≥ 0(ت معين متقارن و مثب، Rو  Qهاي در حالي كه ماتريس

,R >0 (باشندمي . 

 دستبهدر هر لحظه از زمان  Pبا حل عددي معادله ريكاتي، 
  .خواهد آمد كه در اين رويكرد مقداري ثابت خواهد بود

)4(  0 = ܣܲ + ்ܲܣ − ்ܲܤଵିܴܤܲ + ܳ
توان فرمان كنترلي مورد نياز براي كنترل سامانه را ، ميPبا محاسبه 
  .دكره از زمان محاسبه در هر لحظ

(ݐ)ݑ  )5( = −ܴିଵ்ܲܤᇣᇧᇤᇧᇥ௄ (ݐ)ݔ = (ݐ)ݔܭ−
در حل مسئله كنترل بهينه، مطلوب است ماتريس بهره فيدبك 

حداقل ) 3(را چنان پيدا كنيم كه شاخص عملكرد معادله  Kحالت 
 LQRهاي بهينه يك ماتريس ثابت است كه بر اساس بهره K .گردد

هايي كه ماتريس( Rو  Qهاي وزني به ماتريس و گرددمحاسبه مي
رگولاتور يكي از اهداف روش . نيز وابسته خواهد بود) ستندهقطري 

درجه دوم خطي به صفر رساندن خطاي موجود بين موقعيت 
جهت كنترل سامانه . استكننده و فضاپيماي هدف  فضاپيماي تعقيب

به . پيما كاهش يابدتا اتصال به هدف بايد خطاي موجود بين دو فضا
همين دليل فرمان كنترلي متناسب با خطاي موجود ميان دو فضاپيما 

  :خواهيم داشت )6(گردد، در نتيجه مطابق رابطه محاسبه مي
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)6(  
ݑ = −ܴିଵ்ܲܤᇣᇧᇤᇧᇥ௄ (ݐ)ݔ) − ⟹((ݐ)௥௘௙௘௥௘௡௖௘ݔ (ݐ)ݑ = (ݐ)ݔ)ܭ− −   ((ݐ)௥௘௙௘௥௘௡௖௘ݔ

 .استهاي سطح مرجع شامل حالت ௥௘௙௘௥௘௡௖௘ݔ

نياز  uو فرمان كنترلي  Kبر اساس تابع هزينه موجود و محاسبه 
در ادامه براي محاسبه موارد . ستادر هر لحظه از زمان  Xبه محاسبه 

گفته شده نياز به معادلات فضاي حالت است كه از مجموعه معادلات 
  :نتيجهدر . دست خواهد آمدبه) 1(
)7( Ԧܺሶ = ܣ Ԧܺ +   ሬԦݑܤ
)8( Ԧܺ = ሾݔ ݕ ݖ ሶݔ ሶݕ   ሶሿ்ݖ

ሬԦݑ  )9( = ቂிೣ௠ ி೤௠ ி೥௠ቃ்  

ܣ  )10( = ێێۏ
ۍێێ 0 0 00 0 00 			0 			0 		1 			0 0		0 				1 0			0 				0 	13݊ଶ 	0 00 0 00 0 −݊ଶ 	0 2݊ 0−2݊ 0 0	0 0 ۑۑے0

  ېۑۑ
ܤ  )11( = ێێۏ

0ۍێێ 0 00 0 00 0 01 0 00 1 00 0 ۑۑے1
  ېۑۑ

  عملگرها
صورت باز يا بسته دارند، براي     از آنجا كه رانشگرها عملكردي به

 PWPFسازهاي ها نيازمند استفاده از گسستهسازي رفتار آنمدل
را به يك سيگنال روشن ساز سيگنال فرمان كنترلي  اين گسسته .است

بدين صورت عمل  PWPF ساز گسسته .كند و خاموش تبديل مي
از ورود به بلوك اشميت كند كه نيروي خروجي از فيلتر پس  مي

بيشتر باشد رانشگر روشن و اگر  Uonكه مقدار آن از  صورتيتريگر، در
ساختار . شود باشد رانشگر خاموش مي Uoffمقدار آن كمتر از 

در بين . نشان داده شده است )2(در شكل  PWPF ساز گسسته
نيروهاي تعيين شده براي روشن و خاموش بودن رانشگر يك منطقه 

براي  .آيد مي دستبه) 12(پسماند وجود دارد كه مقدار آن از رابطه 
كنترل موقعيت، در هر جهت،دورانشگر در راستاي مركز جرم درنظر 

  .]19، 18[گرفته شده است
)12(  ℎ = ௢௡ݑ −   ௢௙௙ݑ

رانشگر با توجه به روابط بودن  مدت زمان روشن و خاموش
  :دست خواهد آمدزيربه

)13( ௢ܶ௡ = −߬௠݈݊ ቀ1 − ௛௎೚೙ି௄೘(௥ି௨)ቁ  

)14(  ௢ܶ௙௙ = −߬௠݈݊ ൬1 − ௛௄೘(௥)ି௎೚೑೑൰  

ه فركانس خروجي، از زمان روشن و خاموش بودن رانشگر ب
  :شود صورت زير محاسبه مي

)15(  ݂ = ଵ೚்೙ା்೚೑೑  

  
  PWPFساز گسسته-2شكل

صورت  ارتباط بين ورودي و خروجي و حد اشباع رانشگر نيز به
  :شود زير محاسبه مي

ܥܦ )16( = ೚்೙೚்೙ା்೚೑೑  

௦௔௧ݎ )17( = ܷ௠ + ௎೚೑೑௄೘   

 ازي متغيرهاي مسئلهس بهينه
      Kبراي استخراج بردار كنترلي مناسب كه متناظر با يافتن فاكتور 

سازي فراابتكاري چند هدفه استفاده        هاي بهينهباشد، از روشمي
هدفه كه تنها يك نقطه بهينه  سازي تك برخلاف بهينه. گرددمي
اي از  موعهسازي چند هدفه داراي مج آيد، مسئله بهينه مي دست به

از اين . شود عنوان جبهه پرتو شناخته مي هاي بهينه است كه به پاسخ
ها بوده و براساس اي بين مجموعه پاسخرو پاسخ بهينه مصالحه

هاي بهينه ترجيحات طراح و الزامات ديناميك مسئله، از بين پاسخ
سازي شامل  در اين مطالعه، اهداف بهينه.پذير انتخاب خواهد شدامكان

دو هدف مطرح . سازي مصرف انرژي است افتن مسير بهينه و كمينهي
  :كردصورت زير بيان  توان به شده را مي

 كننده تا  سازي مسير طي شده توسط فضاپيماي تعقيب كمينه
فضاپيماي هدف كه كاهش زمان مسير طي شده را نيز در پي 

. سازي تعريف خواهد شد عنوان هدف اول مسئله بهينه دارد، به
با محاسبه سطح مسير طي شده ) 18(براين مطابق با رابطه بنا

در هر سه جهت حركت، كل سطح مسير طي شده محاسبه 
سازي را  سازي آن، هدف اول مسئله بهينه گردد كه كمينه مي

 .برآورده خواهد كرد

)18(   	ሬ݁ሬԦ(ݐ) = ሬܲԦ − ሬܲԦௗ௘௦௜௥௘,			 ሬܲԦ = ሾܺ ܻ ܼሿ்  
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 سازي است هدف ديگر مسئله بهينه ،سازي مصرف انرژي كمينه .
كاهش مصرف انرژي موجب كاهش مصرف سوخت خواهد بود؛ 
ولي كاهش انرژي صرف شده باعث افزايش زمان مسير طي شده 

شود و بنابراين كاهش مصرف انرژي در نقطه مقابل هدف  نيز مي
ور برآورده ساختن اين هدف، مجموع منظ به. اول مسئله قرار دارد

) 19(مطابق با رابطه قدر مطلق سطح كل تراست در هر سه راستا 
 .گردد به عنوان هدف دوم، جهت كمينه شدن تعريف مي

)19(  

كننده به فضاپيماي هدف داراي الزاماتي است كه از  الحاق تعقيب
در . شود سازي چند هدفه نام برده مي مسئله بهينهها به عنوان قيدهاي  آن

هاي  آمده جزيي از پاسخدستصورت ارضا نشدن هر يك از قيود، پاسخ به
مسئله  اولقيد. قابل قبول نخواهد بود و در جبهه پرتو قرار نخواهد گرفت

كننده به هدف پس از زماني مشخص  شامل رسيدن فضاپيماي تعقيب
كننده از فضاپيماي  اين مسئله، عدم عبور تعقيب قيد بسيار مهم ديگر. است

  .است) Xيعني حركت در جهت (هدف در راستاي اصلي حركت 
قيد عدم عبور از هدف با توجه به موقعيت اوليه فضاپيماي 

قيدهاي . گردد تعريف مي Xكننده و مسير طي شده در راستاي  تعقيب
نامساوي اي مشخص بوده و به صورت  موجود در مسئله داراي بازه

در جدول  ،هاي تعريف شده براي قيدهاي موجود بازه. شوند تعريف مي
پيش از رسيدن به جهت اتصال ايمن دو فضاپيما، . ارائه شده است )1(

بيشترين  Zو  Y كننده بايد در دو راستايفضاپيماي تعقيبهدف، 
انطباق ممكن را با درگاه اتصال فضاپيماي هدف داشته باشد؛در نتيجه 

. گيردگيري بيشتري صورت مي خاب بازه اين دو راستا سختدر انت
ها، فرآيند اتصال است، بدين معني كه دليل ديگر انتخاب بازه

كننده در پايان زمان تعيين شده بايد كمترين فاصله فضاپيماي تعقيب
  .ممكن با هدف را در هر سه جهت، داشته باشد

  زيسا شده در مسئله بهينه قيود درنظرگرفته -1جدول

  بازه  قيد
كننده  موقعيت نهايي فضاپيماي تعقيب

 Xنسبت به هدف در راستاي 
0

كننده  موقعيت نهايي فضاپيماي تعقيب
Y  0نسبت به هدف در راستاي 

كننده  موقعيت نهايي فضاپيماي تعقيب
Z  0 نسبت به هدف در راستاي

  حركت عدم عبور از هدف در راستاي اصلي
رو جهت كنترل سامانه و الحاق به هدف  سازي پيش مسئله بهينه

داراي چهارده متغير طراحي بوده است كه شامل شش متغير قطر 
 ، نيروي تراست وR، سه متغير قطر اصلي ماتريس Qاصلي ماتريس 

با توجه به سيستم كنترل مورد استفاده . است PWPF ساز گسسته رهايمتغي
تأثير مستقيم بر روي  Rو  Q هاي قطريدر اين مطالعه، متغيرهاي ماتريس

تواند باعث واگرايي مسئله  ها مي پاسخ مسئله خواهند داشت و تغيير در آن
متغيرهاي  .ندشوشود و بنابراين اين دو ماتريس بايد به دقت انتخاب 

شامل متغيرهاي بلوك فيلتر و اشميت تريگر بوده كه  PWPFساز تهگسس
گونه كه گفته شد معادلات  همان. صورت مناسب انتخاب شوندبايد به

يابي  باشند، بنابراين براي دست كلوزي ويلشاير داراي كوپل در دو محور مي
  .به اهداف مسئله، تنظيم پارامترهاي گفته شده بسيار حائز اهميت است

سازي چند وده تغييرات مجاز متغيرهاي طراحي مسئله بهينهمحد
كوچك  ଷ,ଷܳتا  ଵ,ଵܳمتغيرهاي   بازه. ارائه شده است) 2(هدفه در جدول 

كننده در هر سه راستا كمترين انحراف  تا فضاپيماي تعقيب. شودانتخاب مي
از  Xراستاي  كننده در ويژه فضاپيماي تعقيب را نسبت به هدف داشته و به

تر  تر و بزرگ اي وسيع بازه Qسه متغير ديگر  .موقعيت هدف عبور نكند
با توجه  .گويي سيستم كنترل به تغييرات افزايش يابد خواهند داشت تا پاسخ

هاي وزني ، مقادير متناظر با اين راستا در ماتريسXبه اهميت راستاي 
از  Xي فضاپيما در راستا كوچك است تا مطابق با يكي از اهداف مسئله،

 كنندهموقعيت فضاپيماي تعقيب هدف عبور نكرده و پيش از رسيدن به آن،
اشته نسبت به موقعيت هدف، بيشترين انطباق را د Zو  Yراستاي  در دو

 .باشدهاي دو راستاي ديگر ميبودن مقادير بازه باشد كه اين دليلي بر بيشتر
دست خواهد نيز مطابق با اهداف موجود در مسئله به Rهاي ماتريس درايه

نسبت به دو  Xمتناظر با راستاي  آمد بدين صورت كه در نهايت درايه
 Yراستاي ديگر مقدار كمتري خواهد داشت، زيرا پس از انطباق دو راستاي 

با موقعيت هدف، دو راستاي موجود بايد نسبت به تغييرات و انحراف،  Zو 
 Zو  Yهاي مقاومت بيشتري داشته و پس از مطابقت با هدف در راستا

  .تغييرات زيادي ايجاد نشود
  بازه متغيرهاي طراحي -2 جدول

 متغيرهاي طراحي
  بازه متغيرها

 ଵ,ଵ  3.0 40 ܳଶ,ଶ  10.0 200.0 ܳଷ,ଷ  5.0 100.0 ܳସ,ସ  6000 48000 ܳହ,ହ  30000 60000 ܳ଺,଺  5000 55000 ܴଵ,ଵ  300 8000 ܴଶ,ଶ  1000 10000 ܴଷ,ଷ  250 8000 ℎଵ  0.1 0.45 ܷ௢௙௙  0.05 0.5 ߬௠  0.1 0.99 ݇௠  1.0 7.0ܳ  حد بالا  حد پايين
35 50 

  سازي هاي بهينه روش
سازي كه توانايي كاوش و بررسي  بهينه هاي در اين مطالعه، از روش

. فضاي طراحي وسيع و پيچيده را داشته باشد؛ استفاده شده است
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هاي مناسب جهت استفاده در اين مسئله الگوريتم ژنتيك  چند  وشر
دو . هستند) MOPSO(ازدحام ذرات چند هدفه  سازي بهينه هدفه و

ها، براي يافتن  هاي فراابتكاري بوده و در آن روش موجود جزء روش
اين دو روش برخلاف . بهينه به محاسبه گراديان نياز نيست نقطه
. توانايي پيدا كردن نقطه بهينه مطلق را دارند هاي بر پايه گراديان روش

. كار رفته در الگوريتم ژنتيك داراي شرط توقف بهبود پرتو است نسل به
 )3(هاي الگوريتم ژنتيك مورد استفاده در جدول  پارامترها و مشخصه

ازدحام ذرات برخلاف  سازي در روش بهينه. نشان داده شده است
پارامترها . بود پرتو استفاده نشده استالگوريتم ژنتيك از شرط توقف به

سازي ازدحام ذرات مورد استفاده در اين  هاي روش بهينه و شاخصه
بازه تعريف شده براي هر متغير در . ارائه شده است )4(مسئله در جدول 

هر دو روش موجود يكسان است و تنها تفاوت اين دو روش در 
  .هاي ذاتي هر الگوريتم است شاخصه

  امترهاي الگوريتم ژنتيكپار -3 جدول

  پارامتر مقدار
  اندازه جمعيت  68

  شرط توقف بهبود پرتو نسل بدون بهبود 50
  احتمال تقاطع  1
 احتمال جهش 05/0

 درصد پنالتي  5/0

  پارامترهاي روش ازدحام ذرات -4جدول

  پارامتر مقدار
 اندازه جمعيت 60

 تعداد نسل 100

 توربولانس 2/0

  فرآيند حل مسئله
سازي در  سازي ديناميك موقعيت و ارتباط آن با فرآيند بهينه روند شبيه

توان در چهار  را مي فرآيند حل مسئله. نشان داده شده است) 3(شكل 
  .گام تشريح نمود

و ) معادلات كلوزي ويلشاير(سازي ديناميك موقعيت  شبيه -1گام
  سيستم كنترل

  )رانشگرها(سازي عملگرها  شبيه -2گام
  عددي معادلات و محاسبه سرعت و موقعيت در هر لحظه حل -3گام
آمده در هر لحظه و دستمحاسبه خطا بر اساس موقعيت به -4گام

  .اعمال آن در سامانه كنترل
سازي، معادلات كلوزي ويلشاير به روش رانگ  شبيه 1در گام 

كوتاي مرتبه چهار، حل عددي شده و سرعت و موقعيت در هر لحظه از 
نيروي وارد . گردد ه به شتاب خروجي از معادلات محاسبه ميزمان با توج

شده به ديناميك سامانه، توسط عملگرها و بر اساس فرمان كنترلي 
ثانيه و  500سازي  زمان شبيه. شودتوليد ميتوليدي توسط سيستم كنترل 

سازي فرآيند حل مسئله كه پس از شبيه. است 01/0با گام ثابت زماني 
آمده دست ه، عملگرها و ديناميك سامانه است، پاسخ بهكنند شامل كنترل

شود و سازي بررسي ميسازي توسط الگوريتم بهينهدر هر مرحله از شبيه
نهايت پس از  درسازي ادامه خواهد يافت تا اين روند تا پايان روند بهينه

بهينه حل شده و   محاسبه و انتخاب جواب بهينه، ديناميك مسئله با پاسخ
سازي، پارامترهايي مانند جرم،  هنگام شبيه .استخراج گرددنتايج 

توان در  ، پارامترهاي اوليه و ثابت را ميباشند ثابت مي... مشخصات مدار و 
سازي بر اساس الگوريتم مدت زمان فرآيند بهينه .مشاهده نمود )5(جدول 

ساعت و  8دقيقه و بر اساس روش ازدحام ذرات،  20ساعت و  25ژنتيك، 
و  core i7يقه توسطيك سيستم با مشخصاتپردازنده نسل سومدق 30

استفاده از الگوريتم ژنتيك به علت . بوده است حافظه رم هشت گيگابايت
انجاميده و دليل اعمال  طولشرط توقف بهبود پرتو مدت زمان بيشتري به

البته در نهايت . آن، افزايش دقت حل در الگوريتم ژنتيك بوده است
شود كه نتايج هر دو ميمشاهده ) 4(تو ارائه شده در شكل مطابق جبهه پر

  .روش نيز به يكديگر نزديك است

  
  حل مسئله روند - 3شكل
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 كنندهاوليه فضاپيماي تعقيب شرايط - 5 جدول

kg1000  جرم 
km800  ارتفاع مدار  

Rad/s001038/0 حركت متوسط 
x0=50 m
y0=50 m

z0=-50 m

  موقعيت اوليه  

Vx0
=0

Vy0
=0

Vz0
=0

m/s  سرعت اوليه  

 نتايج
در نتايج  آمدهدستبهانتخاب يك پاسخ بهينه از ميان چندين پاسخ 

محاسبه شده   هاي بهينه پاسخ. نهايي تأثير مستقيم خواهد داشت
سازي ازدحام ذرات در جبهه  توسط الگوريتم ژنتيك و روش بهينه

با توجه به جبهه . ان داده شده استنش) 4(پرتو رسم شده در شكل 
د كه الگوريتم ژنتيك، هدف دوم شو مشخص ميدستĤمدهبهپرتو

ده است و جستجوي روش ازدحام كرمسئله را با دقت بيشتر پويش 
ذرات برخلاف الگوريتم ژنتيك، بيشتر بر روي هدف اول تمركز 

هاي  با وجود تفاوت در محدوده پويش شده و پاسخ. داشته است
هاي  شود كه پاسخ توسط هر دو روش، مشاهده مي آمدهستد به

مناسب جهت انتخاب و استفاده   پاسخ بهينه. مشتركي نيز وجود دارد
از آن در روند حل بايد توانايي ارضاي هر دو هدف مسئله را به 

هاي بهينه در نقاط  پاسخ )4(مطابق شكل . خوبي داشته باشد
ختن هر دو هدف مسئله را مركزي جبهه پرتو قابليت برآورده سا

. كند داراست و مصالحه بين هر دو هدف را به خوبي برآورده مي
 آمدهدست بههاي مشترك  بر تحقق يافتن مصالحه، پاسخ علاوه

سازي نيز در نقاط مياني جبهه پرتو قرار  توسط هر دو روش بهينه
توان از نقاط مركزي  گرفته است و بنابراين پاسخ بهينه نهايي را مي

، دو پاسخ )4(محدوده مشخص شده در شكل . دجبهه انتخاب كر
ه اندازه نسبتاً دهد كه هر دو هدف مسئله را ب مناسب را نشان مي
هاي مشتركي از هر دو روش را  ده است و پاسخيكساني برآورده كر

 .داردنيز 

 
  جبهه پرتو - 4 شكل

 7و  6هاي نتايج نقاط مشخص شده در جبهه پرتو در جدول
هاي سازيآمده از بهينهمطابق با نتايج بدست. ده شده استنشان دا

 عنوان حل قابلهاي موجود، دو پاسخ بهانجام گرفته، از ميان پاسخ
گردد كه يك پاسخ از الگوريتم ژنتيك و ديگري از قبول انتخاب مي

  .ستاسازي ازدحام ذرات روش بهينه
) 6(دول ج. مقايسه شده استدو نتيجه فوق ) 8(در جدول 

با نقاط سبز رنگ مشخص  )4(در شكل  است كههايي  شامل پاسخ
شامل نقاط بنفش موجود  )7(هاي موجود در جدول  شده است و داده

  .در جبهه پرتو است

  برخي از نقاط جبهه پرتو به روش الگوريتم ژنتيك -6 جدول

متغير 1 2 3 4 5 6 7 8 ܳ 28.22 31.54 7.44 7.06 6.91 6.34 5.59 4.66 ܳ 172.58 79.8 43.54 24.08 28.95 20.26 15.65 11.9 ܳ 88.74 84.28 22.5 24.96 14.16 17.55 10.8 8.78 ܳ 27573.45 46671.59 9064.54 28600.07 30139.95 30875.17 28488.65 30437.09 ܳ 52081.14 41602.1 58223.93 43013.79 44216.45 55106.43 44070.22 43970.56 ܳ 35355.08 31620.12 41737.98 33676.06 31158.91 35154.66 31532.27 30627.1 ܴ 701.52 6988.04 710.57 2467.41 256.28 2630.71 2485.8 2409.92 ܴ 1261.86 8711.82 9221.75 5189.3 4962.52 4831.8 4774.97 4978.1 ܴ 1638.02 6064.11 3274.24 4855.51 6437.08 5186.01 5285.73 5324.47 ܷ 0.37 0.29 0.64 0.17 0.15 0.15 0.16 0.15 ܷ 0.05 0.18 0.34 0.05 0.05 0.1 0.05 0.05 ߬ 0.3 0.76 0.83 0.49 0.46 0.49 0.48 0.46 ݇ 5 6.5 4.9 6.4 5.4 6 6 5 
46 39 41 44 36 35 35 35 

Fu1 5801.204 6499.1756 7673.50 8743.886 9428.0178 10063 10543.437 11493.8115
Fu2 8153.96 7237.23 6006.91 5370.2 4957.92 4609 4360.65 3992.45 



    
   

 
 
 

 

حجت طائي و پوريا شكرالهي   علوم و فناوري فضاييپژوهشي  -ةعلميفصلنام/94
 )43پياپي ( 1399تابستان  / 2 ةشمار / 13دوره 

  برخي از نقاط جبهه پرتو به روش ازدحام ذرات -7 جدول

متغير 1 2 3 4 5 6 7 8 ܳ 30.69 25.826 28.826 19.818 20.24 12.977 7.645 7.86 ܳ 142.26 95.9 111.31 45.35 49.92 17.103 17.867 10 ܳ 100 65.376 66.99 49.95 23.04 39.364 30.8 12.55 ܳ29814.91 31787.84 40519.43 34978.66 39146.46 31706.99 39983.7 40989.4 ܳ46336.25 40462.24 55406.17 49385.81 48895.05 43495.98 41373.86 39599.56ܳ30830.34 28555.15 30230.35 39994.20 45314.10 48493.93 47712.76 34097.71ܴ 2268.55 1364.36 2232.59 1655.39 3235.44 3539.67 2417.58 2008.52 ܴ 6086.51 2344.09 3766.52 4522.22 4168.08 7141.31 4919.8 5092.94 ܴ 895.82 5216.16 7091.65 1888.2 3331.88 5378.33 4742.67 6166.42 ܷ 0.544 0.525 0.534 0.448 0.605 0.421 0.802 0.551 ܷ 0.309 0.301 0.27 0.32 0.303 0.103 0.377 0.277 
0.852 0.833 0.679 0.487 0.755 0.585 0.61 0.684 ݇ 6.9 6.7 6.8 5.8 7 6.2 5.6 7 

50 39 36 43 42 38 39 46 
Fu1 5481.4 6322.2 6663.2 7222.6 7844.2 8640.3 9591.9 10539 
Fu2 8740.1 7419 7067 6449.5 5947.4 5348.3 4913.6 4358.1 

ه يكديگر بسيار نزديك ب )8(مقادير هر دو تابع هدف در جدول 
آمده توسط الگوريتم  سازي اصلي از مقادير بدست است و جهت شبيه
بيشتر در توابع  انتخاب اين روش با وجود مقادير. گردد ژنتيك استفاده مي

هدف به دليل دارا بودن نيروي تراست كمتر انتخاب شده است؛ 
و  همچنين اختلاف بين مقدار توابع هدف هر دو روش اندك بوده

. تر بودن تراست، اثر بيشتري جهت انتخاب گزينه نهايي دارد بنابراين كم
  .شده است ارائه )9(سازي، در جدول  مقادير نهايي متغيرها پس از بهينه

  هاي ژنتيك و ازدحام ذرات روشمقادير نهايي انتخاب شده به  -8 جدول

 GA PSO متغير
8.52 13.60963 

38.84 53.94775 

47.84 26.02433 

28920.94 41489.66 

45774.2 46808.06 

34300.67 38450.83 

3393.28 1993.396 

3550.17 4550.06 

4147 2629.712 

0.18 0.58 

0.05 0.335144 

0.37 0.692591 

4.2 7 
36 40 

Fu1 8192.357 8095.7  
Fu2 5866.56 5839.4  

  مقادير نهايي -9 جدول

 مقدار متغير

h 0.13 

0.05 

0.18 

4.2 

0.37  

Q 

R 

F 36 N 

نتايج  ،ها در مسئله با محاسبه متغيرهاي بهينه و استفاده از آن
كه شامل موقعيت و سرعت در هر راستا، عملكرد رانشگرها و در 

نتيجه  )5(شكل . گردد مينهايت مسير سه بعدي است، استخراج 
نمودار  .دهد ثانيه نشان مي 500آمده براي موقعيت را در زمان  بدست
بيانگر اين موضوع است كه ابتدا موقعيت فضاپيماي  )5(شكل 
در راستاي فضاپيماي هدف قرار  Zو  Yهاي  كننده در جهت تعقيب

پس از دو جهت ديگر و در مدت زمان بيشتري  Xگيرد و جهت  مي
نيز همين مطلب را  Q رودكه مقادير ماتريس به سمت هدف مي
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، درايه اول و چهارم كه در ارتباط با Qدر ماتريس  .دهند نشان مي
است؛ نسبت به متغيرهاي دو جهت ديگر مقادير كمتري  Xجهت 

در مدت زمان  Xكننده در جهت  دارد و بنابراين فضاپيماي تعقيب
در نتايج نشان داده شده درشكل . كندبيشتري به هدف ميل مي

فضاپيماي هاي اصلي مسئله كه عدم عبور  ،يكي از قيد)5(
خوبي ارضا شده و فضاپيما  به كننده از فضاپيماي هدف است، تعقيب

  . در هيچ كدام از راستاهاي حركت از هدف عبور نكرده است
هاي مسير حركت فضاپيماي  كه داده )10(مطابق با جدول 

هاي مشخصي را در بر  كننده در جهات مختلف براي زمان تعقيب
ه پي برد و برآورده شدن قيد مسئله توان به نتايج گفته شد دارد، مي

يك  ةدهند نشان )5(شكل . دكروضوح مشاهده   را به Xدر جهت 
كننده  نتيجه بسيار مهم است؛ مسير حركت فضاپيماي تعقيب

بر رسيدن به هدف در يك زمان قابل قبول،بدون فراجهش و  علاوه
عدم وجود . ده استجهش تمام مسير را به سمت هدف طي كرفرو

  .بودن مسير باشد تواند يكي از دلايل بهينه و فروجهش مي فراجهش

  
  كننده تعقيب يموقعيت فضاپيما - 5 شكل

  مشخص ييها در زمان مايفضاپ تيموقع - 10 جدول

Time 
(Second) 

X direction 
(m) Y direction(m) Z direction(m) 

0 50 50 -50 
1 49.9824 49.9824 -49.9823 
10 48.1993 48.2160 -48.2009 
50 25.5329 19.0697 -15.9926 
100 10.8149 4.4383 -2.4645 
150 4.5772 1.0303 -0.3761 
200 1.9337 0.2377 -0.0541 
250 0.8136 0.0527 -0.0073 
300 0.3394 0.0196 0.0055 
350 0.1386 0.0029 0.0036 
400 0.0545 -0.0015 0.0017 
450 0.0197 -0.0012 -0.0002 
480 0.0139 -0.0017 0.0075 
490 0.0120 -0.0042 0.0029 
495 0.0110 -0.0054 0.0006 
497 0.0106 -0.0059 -0.0003 
499 0.0102 -0.0062 -0.0013 
500 0.0100 -0.0058 -0.0017 

نشان داده  8و  7و  6هاي  عملكردرانشگرها در هر جهت در شكل
تا  20ت زماني بين روشن بودن ابتدايي رانشگرها در مد. شده است

پس از اين . شود ثانيه در هر راستا باعث افزايش سرعت مي 30
اكثر  .زمان، ديگر رانشگرها براي مدت زمان زيادي روشن نيستند

ثانيه در خلاف  30از  تربيشهاي ايجاد شده در بازه زماني  پالس
  . جهت حركت بوده و براي كاهش سرعت اوليه توليد شده است

هاي ايجاد شده پس از زمان اوليه تنها در جهت  السپ X   در جهت
خلاف حركت است و نقش ترمزي دارد تا مطابق با هدف مسئله و 

به سمت هدف  Xكننده در جهت  قيدهاي موجود فضاپيماي تعقيب
اي است  گونه هاي ايجاد شده به حركت كند و در دو راستاي ديگر پالس

با فضاپيماي هدف منطبق  Zو  Yكه در زمان قابل قبولي دو راستاي 
آمده نشان  براساس نتيجه بدست. شده و در موقعيت موردنظر باقي بمانند

آمده  شود كه عملكرد رانشگرها علاوه بر مقادير بهينه بدست داده مي
 آمدهدست بهبراي بلوك اشميت تريگر و پيش فيلتر، با مقادير بهينه 

  .براي سيستم كنترل نيز ارتباط مستقيم دارد

  

  Xعملكرد رانشگر در راستاي  - 6شكل 

  

  Yعملكرد رانشگر در راستاي  - 7 شكل
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  Zعملكرد رانشگر در راستاي -  8شكل 

كننده در هر  دهنده سرعت فضاپيماي تعقيب نشان )9(شكل 
هاي  كاهش سرعت در جهت ارضاي اهداف و محدوديت. راستا است

ر است، تغييرات جا كه بر عملكرد رانشگرها اثرگذا مسئله بوده و از آن
اثرات پارامترهاي . سرعت نيز با سيستم كنترل ارتباط مستقيم دارد

Q4,4  وQ5,5  وQ6,6 نشان داده شده  )9(بر تغيير سرعت نيز در شكل
شود  نسبت به دو پارامتر ديگر باعث مي Q4,4كمتر بودن پارامتر . است

نسبت به دو جهت ديگر كمتر  Xگويي سيستم در جهت  سرعت پاسخ
نشان داده شده  Xباشد كه نتيجه آن در منحني سرعت در جهت 

 Yو  Zبا توجه به سرعت بيشتر پاسخگويي سيستم در دو جهت . است
كه به معني رسيدن  Q4,4نسبت به  Q6,6و  Q5,5و زيادتر بودن 

است، افزايش سرعت  Yو  Zتر به موقعيت هدف در دو جهت  سريع
 .ابل توجيه استدر اين دو راستا و نرخ كاهش سرعت ق

هايي مشخص در  آمده براي سرعت در زمان نتايج بدست
) 11(و جدول ) 9(نتايج موجود در شكل . ارائه شده است) 11(جدول 
كننده در هنگام  دهنده اين واقعيت است كه فضاپيماي تعقيب نشان

و شتاب بسيار كمي خواهد بود و  رسيدن به هدف داراي سرعت
اندك بوده و اتصال كامل و  ين اتصال،بنابراين ضربه حاصل از ا
  .ايمن انجام خواهد گرفت

 
 كننده بيتعق يمايسرعت فضاپ - 9شكل 

  مشخص يها در زمان مايسرعت فضاپ-11جدول

Time 
(Second) ܄ ܄

0 0 0 0 
1 -0.0355 -0.0356 0.0357 
10 -0.3617 -0.3559 0.3602 
50 -0.4384 -0.5558 0.5978 
100 -0.1860 -0.1292 0.0923 
150 -0.0788 -0.0299 0.0139 
200 -0.0332 -0.0071 0.0024 
250 -0.0139 -0.0019 0.0003 
300 -0.0060 -0.0002 0.0003 
400 -0.0009 -0.0003 0.0003 
495 -0.0002 -0.0002 -0.0005 
497 -0.0002 -0.0002 -0.0005 
499 -0.0002 0.0005 -0.0005 
500 -0.0002 0.0005 -0.0005 

تر شدن آمده و واقعي منظور بررسي صحت نتايج بدست به
توان از اعمال عدم قطعيت بر روي سيستم استفاده  شرايط مسئله مي

هاي ايجاد شده توسط  تواند بر روي نيرو عدم قطعيت مي. نمود
در . اي مختلف باشده صورت اغتشاش عملگر، موقعيت جسم يا به

اين پژوهش، تأثير عدم قطعيت اعمال شده در سامانه بر روي 
صورت كه خروجي عملگر در  عملگرها در نظر گرفته شده؛ بدين

صورت روشن بودن با يك فاكتور تصادفي كه مقدار آن معادل 
و  است) نيوتن ±6(درصد از تراست نامي رانشگرها  17تقريبي 

ها اعمال شده سطح تراست توليدي آنعنوان عدم قطعيت در  به
نتيجه . شوداست، جمع ميگردد و حاصل آن وارد ديناميك مسئله مي

براي رانشگرها  10آمده پس از اعمال عدم قطعيت در شكل دست به
 ها، نتايج جهت بررسي صحت پاسخ. داده شده است  نشان

 )12(و جدول  )11(آمده پس از اعمال عدم قطعيت در شكل  دست به
نتايج اين تحليل در مقايسه با نتايج اصلي .نشان داده شده است

بر  لذا علاوه. آمده است دهنده تفاوت اندكي در مقادير بدست نشان
  .گرددهاي مسئله نيز برآورده مي تاييد نتايج اصلي، محدوديت

 
  عدم قطعيتعملكرد رانشگرها در حضور اعمال  - 10شكل

 68عامل با ضربه مخصوص عنوان پيشران  با فرض نيتروژن به
ثانيه با نيروي تراست  500ثانيه، جرم كل سوخت مصرفي پس از 
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با فرض اعمال دو نيروي تراست . كيلوگرم است 794/8نيوتن  36
شود كه مقادير توابع هدف تغيير  نيوتن مشاهده مي 56نيوتن و  16

نيوتن داراي تلاش كنترلي كمتر  16نيروي تراست . خواهد كرد
رم سوخت مصرفي با در نظر گرفتن نيتروژن به عنوان و جبوده

كيلوگرم است و بنابراين جرم سوخت مصرفي  298/7پيشران عامل، 
نيوتن است؛ ولي با وجود اين مزايا،  36آن كمتر از نيروي تراست 

 استنيوتن، هدف اول مسئله كه مسير بهينه  16استفاده از تراست 
نيوتن در  16براي تراست  مدهآدستبهنتيجه . كند را برآورده نمي

نشان داده شده است؛ در اين شكل يك فراجهش در ) 12(شكل 
وجود دارد كه براي مسير بهينه مطلوب نيست و انتگرال  Zمحور 

زير منحني مسير طي شده را افزايش داده و لذا مسير طي شده با 
 .اين تراست، يك مسير بهينه نيست

 
  عدم قطعيتاعمال  حضور ننده درك بيتعق يمايفضاپ تيموقع - 11شكل

  عدم قطعيتمشخص در حضور  يها در زمان مايفضاپ تيموقع -12جدول

Time 
(Second) X direction(m) Y direction(m) Z direction(m) 

0 50 50 -50 
1 49.9825 49.9824 -49.9823 
10 48.1989 48.2156 -48.2013 
50 25.5321 19.0685 -15.9897 
100 10.8147 4.4380 -2.4642 
200 1.9336 0.2377 -0.0541 
300 0.3389 0.01 0.0066 
400 0.0539 -0.0123 0.0018 
450 0.0216 -0.0137 -0.0008 
480 0.0055 -0.0132 0.0065 
490 0.0005 -0.0128 0.0057 
495 0.0015 -0.0125 0.0032 
500 0.0026 -0.0123 0.0007 

عنوان  نظر گرفتن نيتروژن به نيوتن و در 56با فرض تراست 
كيلوگرم  615/9 پيشران عامل نيز جرم كل سوخت مصرفي معادل

تر بودن مسير، جرم  رغم بهينه دهد علي مي  خواهد بود كه نشان
 36سوخت مصرفي بيشتر از حالتي است كه تراست معادل 

نيوتن  56تراست  مسير طي شده در هر راستا با فرض. باشد مي نيوتن
نتيجه نهايي در اين بررسي . نشان داده شده است) 13(در شكل 

نيوتن با برآورده ساختن هر دو هدف  36دهد كه تراست  نشان مي
  .مسئله، گزينه قابل قبولي است

آمده و حل نهايي معادلات دستمطابق متغيرهاي بهينه به
كننده در هر راستا نسبت  كلوزي ويلشاير، موقعيت فضاپيماي تعقيب

مسير حركت ) 15(و  )14(هاي  شكل. گردد به ميبه هدف محاس
  .دهد كننده تا هدف را نشان مي فضاپيماي تعقيب

هاي اتصال دو فضاپيما به صورت دايره بر روي شكل  پنل
بهينه بودن مسير طي شده توسط فضاپيماي . مشخص شده است

 .ستاكننده در هر دو شكل مشخص  تعقيب

 
 )وتنين 16تراست (كننده  بيتعق يمايفضاپ تيموقع - 12شكل

 

  )وتنين 56تراست (كننده  بيتعق يمايفضاپ تيموقع- 13شكل

  

 مسير حركت فضاپيما به صورت سه بعدي، نماي اول - 14شكل
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  مسير حركت فضاپيما به صورت سه بعدي، نماي دوم -15 شكل

 گيري نتيجه

در اين پژوهش ديناميك موقعيت فاز نهايي عمليات الحاق دو 
براي اين منظور از ساختار بهينه كلاسيك . ا بررسي شدفضاپيم
LQR متغيرهاي اصلي . جهت كنترل سيستم استفاده شده است

و  PWPF ساز گسسته مسئله كه شامل پارامترهاي سيستم كنترل،
سطح تراست رانشگرها بودند، توسط دو رويكرد الگوريتم ژنتيك 

مسئله . شدند هدفه، بهينهچند سازي ازدحام ذرات و بهينه چند هدفه
باشد كه شامل رسيدن به هدف  مورد مطالعه داراي قيدهايي نيز مي

ثانيه و عدم عبور از هدف در جهت حركت اصلي  500در پايان زمان 
از حل مسئله نشان  آمدهدستبهنتايج . كننده است فضاپيماي تعقيب

كننده با مصرف حداقل انرژي ممكن و در  تعقيب داد كه فضاپيماي 
سازي عدم  با پياده. رسد ير بهينه به فضاپيماي هدف مييك مس

شود كه فضاپيما  قطعيت بر روي عملگرهاي سيستم نيز مشاهده مي
خوبي  خوبي كنترل شده و عمليات الحاق به شرايط نيز به ,تحت اين

دهد  ارزيابي نتايج حاصل از اين پژوهش نشان مي. گيرد صورت مي
فرآيند الحاق، نتايج صحيح و كه رويكرد تدوين شده جهت كنترل 

توان از آن در مسائل واقعي اتصال  دهد و مي قابل قبولي را ارائه مي
  .ايمن و بهينه دو فضاپيما بهره گرفت
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