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براي  هاي ماهوارههدايت فازي مرحله صعود حامل
  كاهش اثر باد

  3نائينيو سيد حميد جلالي 2رضا زردشتي، *1محسن سهراب

 دانشگاه تربيت مدرس -دانشكدة فني و مهندسي -3و  1 

  دانشگاه صنعتي مالك اشتر -مجتمع دانشگاهي هوافضا -2

  1476618451تهران، كد پستي * 
m.sohrab@modares.ac.ir  

هاي ماهواره در مرحلة صعود در داخل اتمسفر و در حضور باد با در اين مقاله، يك الگوريتم هدايت براي حامل
شود. در اين الگوريتم، قيود مياني ماكزيمم زاوية حملة مجاز در لحظة ماكزيمم استفاده از منطق فازي ارائه مي

و همچنين قيود نهايي ارتفاع، زاويه بردار سرعت ضرب فشار ديناميكي در زاوية حمله فشار ديناميكي و حاصل
 كنندة فازي ممداني به روشاست. اين الگوريتم با استفاده از كنترلو حداقل اندازة سرعت در نظر گرفته شده

ثر است تا اماكزيمم براي سيستم استنتاج فازي و روش مركز جرم براي غيرفازي ساز طراحي شده -مينيمم
دهد كه سازي نشان مييابد و در عين حال قيود مياني و نهايي را ارضاء كند. نتايج شبيه مطلوب باد تقليلنا

 اي مشخصتواند قيود مذكور را در بازهشده، سبب بهبود عملكرد پروازي حامل ماهواره شده و ميالگوريتم ارائه
  از حداكثر خطاي تخمين سرعت باد تأمين كند.

  ساز، زاوية فراز، اثر بادهدايت، منطق فازي، غيرفازيحامل ماهواره، هاي كليدي: واژه

  1علائم و اختصارات
  ௗܥ                                        ضريب آيروديناميكي پسا       

  ௅ܥضريب آيروديناميكي برآ                                                
  ௠ఈܥشيب ضريب گشتاور پيچشي نسبت به زاويه حمله               

 ܦنيروي پسا                                                                  

   d                               قطر بدنه حامل                             
    ݃شتاب جاذبه                                                               

     ௬௬ܫممان اينرسي                                                          
,ூீܭ                                  هاي كنترلي    حلقه ةبهر ,௔ܭ   ோܭ
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  ௖௚݈مركز جرم از خط اثر نيروي پيشران                           فاصلة
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  ارشد (نويسنده مخاطب). كارشناس1
  . مربي2
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  തݍ                                                         فشار ديناميكي    
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  ܶ                                                              نيروي پيشران

  ܸ                      سرعت در دستگاه مختصات اينرسي             
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,௑ܸهاي سرعت در دستگاه مختصات اينرسي                لفهؤم ௓ܸ   
,ܺ        هاي موقعيت در دستگاه مختصات اينرسي          لفهؤم ܼ  
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  ௥௘௙ߙ                                 مسير مرجع              ملةح ةزاوي
  ߛ                                         مسير پرواز                   ةزاوي
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   γୟ                      نسبت به افق             Vୟبردار سرعت  زاوية
  ߠ                     فراز                                               ةزاوي

ሶߠ                                اي فراز              سرعت زاويه = ߱    
  ሶ௖௠ௗߠ           اي فراز                              دستور سرعت زاويه
  ሶ௥௘௙ߠ    اي مرجع براي كانال فراز بدون اعمال باددستور سرعت زاويه
  ሶி௅஼ߠ     كانال فرازبراي  فازي ةاصلاح كنند ايدستور سرعت زاويه

  δ                بردار نيروي پيشران نسبت به محور طولي       زاوية
  δ௖        بردار نيروي پيشران نسبت به محور طولي      ةدستور زاوي

  مقدمه
هاي حامل ماهواره در مرحلة عبور از جو طراحي مسير موشك

غليظ، معمولاً با توجه به قيود مياني مسير، كه شامل زاوية حمله 
ود. شضرب زاوية حمله در فشار ديناميكي است، انجام ميحاصل و

از  تنظيم و تابعيطور معمول به صورت پيشهدايت اين مرحله، به
تنظيم بودن اين يش]. با توجه به پ1شود [ريزي ميزمان برنامه

(بر  اياند عملكرد موشك را تقليل داده تومرحله از پرواز، اثر باد مي
اي هموريت شود. در اين زمينه، مدلأحسب شدت آن) باعث شكست م

ن نظرگرفته شده است كه از آريبي متفاوتي براي پروفيل باد درتق
ه ك هاي تقريبي مختلفي اشاره كرده است] به مدل2جمله در مرجع [

  است.دست آمدههفلوريداي آمريكا ب 2در پايگاه كيپ كندي
منظور جبران آن بر روي عملكرد حامل با توجه به اثر باد و به

ماهواره، نياز است تا توسط قانون هدايت، اثر باد تقليل يافته و در عين 
حال قيود مفروض در مسير پروازي ارضاء شود. به طور كلي، 

هاي سازي) الگوريتمطراحي (تنظيم يا بهينههاي مختلفي براي روش
هاي حامل ماهواره وجود دارد كه از آن جمله استفاده هدايت موشك

هاي هوش مصنوعي مانند منطق فازي، شبكه عصبي و از روش
] با استفاده از منطق 3الگوريتم ژنتيك است. به طور نمونه در مرجع [

شك حامل ماهواره فازي يك روش حلقه بسته براي مرحله صعود مو
ازي ساست. در اين روش با استفاده از كنترل بهينه و مدلارائه شده

فازي به روش تاكاگي سوگنو، الگوريتمي براي هدايت حامل ماهواره 
] يك 4است. همچنين در مرجع [در داخل اتمسفر توسعه يافته

اي در فاز صعود و در الگوريتم هدايت براي حامل ماهواره تك مرحله
-اسپلاين مكعبي براي پروفيل پروازي ارتفاع  براساساخل جو، د

است كه در آن قيد فشار ديناميكي ماكزيمم سرعت توسعه داده شده
است. و معيار عملكرد حداكثر بار مفيد قابل حمل، در نظر گرفته شده

در اين روش ابتدا پارامترها به صورت آفلاين و به كمك الگوريتم 
ه صورت آنلاين و به روش ژنتيك تخمين زده شده و در ادامه ب

_______________________________                                     _________________________________________ 
2. Cape Kennedy 
3. Nominal Trajectory 

پروفيل باد در مرجع مذكور از شود. سازي ميجستجوي گراديان بهينه
] در نظر 5كيلومتر و با توجه به مدل باد مرجع [ 20صفر تا  ارتفاع

] يك الگوريتم براي هدايت حامل 6است. در مرجع [گرفته شده
ه حل ب فازي و با توجه -ماهواره با استفاده از آموزش سيستم عصبي

يك الگوريتم هدايت فازي ] 7است. در مرجع [بهينه مسئله، ارائه شده
حامل ماهواره در داخل اتمسفر و در حضور باد با استفاده از روش براي 

است كه در آن با استفاده از دو ورودي قانون، توسعه يافته 25ممداني با 
، 3ميخطاي زاوية حمله و نرخ خطاي زاويه حمله نسبت به مسير نا

شود. شايان ذكر توليد مي 4اي كانال فرازخروجي دستور سرعت زاويه
] با استفاده از فيلتر كالمن، زاوية حمله حامل 8ع [است كه در مرج

  .استدهماهواره تخمين زده ش
در وسايل پروازي ديگر نيز از منطق فازي براي توليد 

اصل، حاست كه از نتايج و تجربيات فرامين هدايت استفاده شده
طور توان بهره برد. بههاي حامل ماهواره ميدر كاربرد موشك

] يك الگوريتم هدايت فازي مبتني بر مسير 9در مرجع [نمونه، 
نامي براي يك وسيلة پروازي زيرمداري (با زاوية مسير پروازي 

متر بر ثانيه) با پرواز از  149درجه، سرعت نهايي  15اوليه 
هاي ارائه شده است كه ورودي كيلومتري 34تا  25ارتفاع 

 كنترل آن، زاوية حمله، زاوية رول و ترمز سرعت است. در مرجع
هاي تاكاگي سوگنو و كنترل بهينه اي بين روشمقايسه ]10[

جام كم ان پيشرانةهمسايگي به منظور هدايت فضاپيماهاي با 
دهد كه روش فازي است. نتايج اين مرجع نشان مي شده

هاي موجود شي مقاوم براي حذف اغتشاشتاكاگي سوگنو رو
به  ]11كم است. در مرجع [ 5براي مانورهاي مداري با پيشرانه

منظور توليد فرامين هدايتي شامل: زاويه چرخش و شتاب جانبي 
پذير، از منطق فازي دار بازگشتبراي يك حامل سرنشين

هاي خطاي ارتفاع و است كه در آن از ورودياستفاده شده
عت عمودي براي توليد فرامين مطلوب استفاده خطاي سر

است. در اين مرجع قوانين فازي با استفاده از فرد خبره شده
  است.استخراج شده
حاضر، الگوريتم هدايت فازي در فاز صعود در داخل  در مقالة

 يانيم اتمسفر به منظور بهبود عملكرد در مقابل اثر باد و با ارضاء قيود
فازي  كنندةاست. براي اين منظور از كنترلو پاياني مسير ارائه شده

ممداني با چهار ورودي خطاي زاوية حمله، نرخ خطاي زاوية حمله، 
در جهت  جاييجابهدر جهت محور افقي و خطاي  جاييجابهخطاي 

اي و خروجي دستور سرعت زاويه محور عمودي نسبت به مسير نامي
  .فراز استفاده شده است

4. Pitch 
5.Thrust 
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  رياضي حامل ماهواره مدل
سازي موشك حامل ماهواره از مدل سه درجه در اينجا براي شبيه

و مدل اتمسفر استاندارد صلب  و موشك آزادي با فرض زمين تخت
 كنندةاست. همچنين كنترلاستفاده شده] 12ايالات متحده [ 1976

دار براي فراز، خروجي زاويه سرعت زاويه كانال فراز با توجه به ورودي
]، روش كنترلي 13كند. مطابق مرجع [) را توليد ميδنيروي پيشران (

فراز عملكرد مناسبتري نسبت به روش كنترل زاويه مذكور براي كانال 
فراز (با ورودي دستور زاويه فراز) در حضور اثر باد خواهد داشت. مطابق 

  ]:14شود [) معادلات حاكم  به صورت زير نوشته مي1شكل (
  

)1( ሶܺ =  ௫ܸ                                                              
  

)2( ሶܼ =  ௭ܸ                                                                 

)3( ሶܸ௑ =  − ௅௠(௧) sin(ߛ) − ஽௠(௧) cos(ߛ) ௠(௧)(ݐ)ܶ +  cos(ߠ    (ߜ−

)4( ሶܸ௓ =  ௅௠(௧) cos(ߛ) − ஽௠(௧) (ߛ)݊݅ݏ + ߠ)௠(௧) sin(ݐ)ܶ − (ߜ − g 

ሶߠ )5( =  ߱                                                                 

)6(  ߱ ሶ =  ்(௧) ௟೎೒ூ೤೤ sin(ߜ) + ௤ത ௌೝ೐೑ ௗ ஼೘ഀఈூ೤೤ 

)7( ݁ఏሶ = ሶ௖௠ௗߠூீ ൫ܭ −                                          ሶ൯ߠ
 

ሶߜ )8( = ௖ߜ)௔ܭ −                                                   (ߜ
  

  :در آنكه 

ܮ )9( =                                                              ௅ܥ ത ܵ௥௘௙ݍ
 

ܦ )10( =                                                              ௗܥ ത ܵ௥௘௙ݍ
  

  توان نوشت:مي) 2با استفاده از شكل (همچنين 
௖ߜ )11( = ݁ఏ − ሶߠ ோܭ                                                   

ሶ௖௠ௗߠ )12( = ሶ௥௘௙ߠ +                                              ሶி௅஼ߠ

  
اي كانال فراز مربوط به مسير دستور سرعت زاويه ሶ௥௘௙ߠكه در آن 

اي اعمال دستور سرعت زاويه ሶ௖௠ௗߠطراحي شده بدون اعمال باد، 
مقدار اصلاح دستور سرعت  ሶி௅஼ߠشده به موشك حامل ماهواره و 

اي به منظور جبران اثر باد است كه با استفاده از منطق فازي زاويه
  شود. استخراج مي

  

  هندسه مسئله و تعريف پارامترها -1شكل 

  

  

  اي كانال فراز حامل ماهوارهنمودار جعبه -2شكل 

 الگوريتم هدايت فازي زاويه فراز حامل ماهواره

 واردشرياضي براي جبران اثر باد ممكن است  ةاستخراج يك رابط
 .منطق فازي است براي اين منظور، هاي معادلباشد. يكي از روش

در  .البته اين روش نياز به پايگاه قواعد مبتني بر نظر خبره دارد
 هاي فازي در مقابلندهكنكنترل صورت تنظيم صحيح پارامترها،

روش  استفاده ازد. همچنين نويز و اغتشاش بطور نسبي مقاوم هستن
از لحاظ جلوگيري از كاهش ( باد در مقابلتواند حد تحمل فازي مي
هاي نا نيست كه با روشعالبته اين بدان م .را افزايش دهد) عملكرد

هاي يكي از معايب سيستم. غيرفازي نتوان به اين مهم دست يافت
هاي فازي ماثبات پايداري سيست .اثبات پايداري آنها است فازي،
همچنين  .استهايي تاكنون ارائه شدهدشوار بوده اما روش نوعاً

 براي اين منظور،د و زيادي دار منطق فازي بار محاسباتي نسبتاً
منطق فازي توسعه  هايكنندهكنترلاي براي افزارهاي ويژهسخت

   .يافته است
كنندة فازي از نوع ممداني با توابع اينجا از يك كنترلدر 

ماهواره در فاز صعود در داخل جو  عضويت مثلثي براي هدايت حامل
)، 2است. براي ورودي اين سيستم فازي مطابق شكل (استفاده شده

)، نرخ خطاي زاوية حمله، مطابق 13خطاي زاوية حمله مطابق رابطة (
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جايي هجايي در جهت محور افقي و خطاي جابهاب)، خطاي ج14رابطه (
نيز  6سازفازيبراي غيرو در جهت محور عمودي نسبت به مسير نامي 

  :]15[ استاز روش مركز جرم استفاده شده
  
ߙ∆ )13( = ොߙ −                                                    ௥௘௙ߙ

  

ሶߙ∆                                               )14( = ොሶߙ −   ሶ௥௘௙ߙ
  

حمله است كه در اينجا پس از عبور مقدار  زاويةتخمين  ොߙكه در آن، 
حمله مسير  زاوية ௥௘௙ߙآيد و ميدست بهواقعي آن از فيلتر رسته يك 

هاي خطاي . همچنين براي هر كدام از ورودياستنامي طراحي شده 
 ,VHهاي تابع عضويت به نام 5له، حم زاويةحمله و نرخ خطاي  زاوية

H, M, L, VL جايي در جهت محور هتعريف و براي خطاي جاب
تابع عضويت به  3در جهت محور افقي،  جاييجابهعمودي و خطاي 

اي تعريف و براي خروجي دستور سرعت زاويه H, M, Lهاي نام
 VVVH, VVH, VH, H, M, Lهاي تابع عضويت به نام 9فازي، 

VL, VVL, VVVL مشاهده  )3(است كه در شكل تعريف شده
در  هاي متعددسازياين توابع عضويت، با استفاده از شبيه. شودمي

شرايط مختلف پروازي و درك رفتار حاكم بر مسئله بدست آمده است. 
] 16روش ممداني با توابع عضويت مثلثي با توجه به نتايج مرجع [

ظور طراحي يك اتوپايلوت كانال است. در اين مرجع به منانتخاب شده
اي پذير و در فاز صعود در داخل جو، مقايسهفراز حامل ماهواره برگشت

است. هاي فازي تاكاگي سوگنو و ممداني انجام شدهبين عملكرد روش
نتايج اين مقايسه نشان داده است كه سيستم منطق فازي ممداني 

لثي عملكرد مذكور با استفاده از توابع عضويت مثة طراحي شد
  است.مناسبتري نسبت به تاكاگي سوگنو در آن مرجع داشته

اگر الگوريتم توليد فرامين هدايت (كه در اينجا  ،ذكر است شايان
فراز است) اصلاح شود، در واقع در بخش قانون  ةدستور سرعت زاوي

ين ب ةفاصلهدايت اين اصلاح انجام شده است. اما اگر اين اصلاح در 
بالك يا نازل لحاظ شود، اين اصلاح ة زاويتا تغيير  فرامين هدايت

تحقيق  در ،شود. بنابراينمربوط به سيستم كنترل (اتوپايلوت) مي
اي موشك (به عنوان حاضر، به اين علت كه دستور سرعت زاويه

هدايت ة است، در حوزشدهفرمان هدايت) براي جبران اثر باد اصلاح 
است كه يكي از وظايف سيستم  دوم اينة شود. نكتبندي ميدسته

كنترل، مقاومت در برابر اغتشاش است تا خروجي با دقت بهتري 
د اثر توانورودي را تعقيب كند. بعبارت ديگر، سيستم كنترل مي

اغتشاش باد را در تعقيب ورودي تقليل دهد؛ اما اين به معناي ارضاي 
  شرايط مياني و پاياني مسير نيست.

  
_______________________________                                     _________________________________________ 

6. Defuzzifier 

  سازينتايج شبيه
اي جرمي يك موشك دو مرحله / سازي، مدل هندسيي شبيهبرا

]. در اينجا، پروفيل سرعت باد به صورت شكل 17است [انتخاب شده
است كه در آن سرعت باد در كيلومتر اعمال شده 20و تا ارتفاع  )4(

است، اما در منظور شده )1(جهت مخالف نشان داده شده در شكل 
  است. منفي سرعت باد حذف شده ادامه براي سادگي بيان، علامت

 ةحمله در لحظ ةقيود مياني شامل قيد زاوي ،در اين شرايط
(كه متناسب  qതαدرجه و مقدار حداكثر  2حداكثر فشار ديناميكي برابر 

8با حداكثر نيروي جانبي) حامل ماهواره در طول مسير پروازي × 104 
د نهايي است. قيودهدر نظر گرفته ش تر مجذور ثانيهمكيلوگرم درجه بر 

35شامل ارتفاع پروازي ± 58كيلومتر و زاويه مسير  1 ± درجه و  5
باشد. همچنين قيد حداكثر متر بر ثانيه مي 950مقدار حداقل سرعت 

مجاز در طول مسير پروازي (به دليل محدوديت سيستم  ة حملةزاوي
 سازي الگوريتم هدايتاست. نتايج شبيهدرجه منظور شده 10 ،كنترل)

) 12(تا  )5(هاي طراحي شده به ازاي سرعت بادهاي مختلف در شكل
  است.آورده شده

  
  
  
  
  

شود، رفتار زاويه حمله در مشاهده مي )5(طوركه در شكل همان
حضور باد، قيود مياني شامل حداكثر زاويه حمله در طول مسير پرواز 

 لهمچنين زاويه حملة مجاز در حداكثر فشار ديناميكي (مطابق شك و
است. شايان ذكر است كه مسير نامي ) را ارضاء كرده60حدود ثانيه  6

است، بدون حضور ) نمايش داده شده5] كه در شكل (18طراحي شده [
است نيز در طول مسير پروازي تأمين شده ߙതݍباد است. قيد حداكثر 

 53 ±1)، قيد ارتفاع پروازي 8). همچنين مطابق شكل (7(شكل 
) در 9مسير پروازي مطابق شكل ( است و زاويةشده كيلومتر ارضاء

) نيز مقدار حداقل 11) و (10محدودة مجاز قرار گرفته است. در شكل (
 است. در شكلسرعت پروازي مورد نياز براي ادامة مسير تأمين شده

اي اعمال شده به كانال فراز حامل ماهواره ) دستور سرعت زاويه12(
 شود.مشاهده مي

شود كه در آن اشاره مي ]19[ور مقايسه، به مرجع حال به منظ
است كه به يك روش حلقه باز براي هدايت حامل ماهواره اشاره شده

  است:) آورده شده15در رابطة (

(ݐ) ߠ )15( = ఏబିఏభ(௧భି௧ೡ)మ ଵݐ) − ଶ(ݐ + ௩ݐ         ଵߠ ≤ ݐ <  ଵݐ
  

 ௩ݐزمان تا انتهاي مرحلة روشن بودن موتور،  ଵݐزمان پرواز،  tدر آن 
زاوية  ଵߠزاوية فراز در انتهاي پرواز عمودي و  ଴ߠزمان پرواز عمودي، 

  فراز در انتهاي مرحله اول پروازي است. 
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  يخروج و يورود تيعضو توابع هدمحدو -3 شكل

يك رابطة رياضي درجه سوم ارائه شده است  ]20[همچنين در مرجع 
كه ضرايب تصحيح آن با استفاده از دو نقطه آزمون و آموزش به روش 

وركه طاست. اما همانتنظيم لحاظ شدهعصبي به صورت پيششبكه
هاي ماهواره اشاره شد، استخراج يك رابطة رياضي براي هدايت حامل

مين منظور و براي بهبود به ه .به منظور جبران اثر باد دشوار است
، يك الگوريتم هدايت فازي براي حامل ماهواره ]7[نتايج، در مرجع 

در داخل اتمسفر و در حضور باد با استفاده از دو ورودي خطاي زاويه 
است. حمله و نرخ خطاي زاويه حمله نسبت به مسير نامي توليد شده

در جهت محور  جاييجابهدر الگوريتم حاضر، دو ورودي جديد خطاي 
 ]7[در جهت محور عمودي به الگوريتم  جاييجابهافقي و خطاي 

ورودي، با  4است. بنابراين، نتايج الگوريتم حاضر با افزوده شده
شود كه نتايج حاصل، مقايسه مي ]7[الگوريتم فازي مذكور در مرجع 

اين نتايج نشان از بهبود  .است) آورده شده17) تا (13هاي (در شكل
مشاهده ) 13(در شكل طوركه همانلكرد الگوريتم هدايتي دارد. عم
 30شود، رفتار زاويه حمله حامل ماهواره به ازاي سرعت باد مي

تري نسبت به مراجع مذكور دارد. متربرثانيه عملكرد مناسب
كه در لحظة ماكزيمم فشار ديناميكي، زاويه حملة طوريبه

ل قيود مياني به صورت تري را احساس كرده و در عين حاكوچك
) نيز نشان از بهبود 15). شكل (14 است (شكلتري ارضاء شدهمطلوب

) 16عملكرد حامل ماهواره در تعقيب مسير نامي دارد. در شكل (
دست آمده از الگوريتم طراحي شده و اي بين سرعت نهايي بهمقايسه

ين نمرجع مذكور نسبت به تغييرات سرعت باد انجام شده است و همچ
) مقايسة خطاي نهايي ارتفاع پروازي نسبت به ارتفاع 17در شكل (

مطلوب حامل ماهواره نسبت به تغييرات سرعت باد نشان داده 
است كه هر دو نمودار نشان از بهبود عملكرد حامل ماهواره دارد شده

) مقايسه بين 17) و (16)، (15هاي ((شايان ذكر است كه در شكل
تري در مقابل اثر كه نتايج مطلوب ]7[و مرجع  الگوريتم طراحي شده

  باد داشته، انجام شده است).

  
  مفروض سرعت باد  ليپروف -4شكل 

  
  بر حسب زمان به ازاي سرعت بادهاي مختلف زاويه حمله نمودار -5 شكل
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  فشارديناميكي بر حسب زمان به ازاي سرعت بادهاي مختلف نمودار -6 شكل

  
  بر حسب زمان به ازاي مقادير مختلف سرعت باد  qα نمودار -7 شكل

  
  مسير حامل ماهواره  به ازاي مقادير مختلف سرعت باد نمودار -8 شكل

  

  
  زاويه مسير پروازي به ازاي مقادير مختلف سرعت باد نمودار -9 شكل

  
  
 

 
  

  
  مقادير مختلف سرعت باد يازا بهحامل ماهواره  سرعت نمودار -10 شكل

  

  
  هاي پايانيبراي ثانيه 10در شكل  سرعت نمودارنمايي بزرگ -11 شكل
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 اي به ازاي مقادير مختلف سرعت باددستور سرعت زاويه نمودار -12 شكل

  
بر حسب زمان در حضور ماكزيمم سرعت  زاويه حمله نمودارمقايسه  -13 شكل

  متربرثانيه 30باد 

  

  
 30بر حسب زمان در حضور ماكزيمم سرعت باد   qα نمودار مقايسه -14 شكل

  متربرثانيه

  

  
 30مسير حامل ماهواره در حضور ماكزيمم سرعت باد  مقايسه -15شكل 

  متربرثانيه

  
حامل ماهواره بر حسب ماكزيمم سرعت باد در  مقايسه سرعت -16 شكل

  هاي پايانيثانيه

  

  
نسبت به مسير مرجع بر مقايسه خطاي ارتفاع نهايي حامل ماهواره   -17 شكل

  حسب ماكزيمم سرعت باد
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  گيرينتيجه
است كه با استفاده از الگوريتم هدايت در اين مقاله نشان داده شده

توان تأثير باد را در عملكرد موشك حامل فازي طراحي شده، مي
ازي كنندة فماهواره تقليل داد. براي اين منظور با استفاده از كنترل

هاي خطاي زاويه حمله، خطاي نرخ ممداني و با استفاده از ورودي
در جهت محور عمودي و خطاي  جاييجابهخطاي زاويه حمله، 

در جهت محور افقي نسبت به مسير نامي، قيود مياني مسير  جاييجابه
ضرب فشار ديناميكي در زاويه شامل زاويه حمله موشك و حاصل

حمله در طول مسير پروازي و قيد زاويه حمله در لحظه ماكزيمم فشار 
ت. همچنين شرايط نهايي اسدرجه) ارضاء شده 2ديناميكي (حداكثر 

درجه) در انتهاي  ±5درجه (با خطاي  58پروازي، شامل زاويه مسير 
كه  دهدسازي نشان مياست. نتايج شبيهفاز مرحله اول تأمين شده

يافته براي ارضاي قيود مورد نظر تا خطاي سرعت باد الگوريتم توسعه
واب ه، جمتر بر ثانيه نسبت به مقدار سرعت باد تخمين زده شد 30

  دهد.مطلوبي مي
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