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In order to overcome the nonlinear terms in the flight equations of a launch vehicle, 
an appropriate control strategy has to be designed. In this paper, the fundamentals of 
designing a simple controller in order to control a typical launch vehicle for tracking the 
optimum launch vehicle path is presented. The principals of this strategy are based on on-
line linearization of the nonlinear equations in each sampling interval during the flight 
and eventually representing system equations as extended Jacobean equations. It is 
important to note that equations linearization does not work in some areas and 
equilibrium points of the system but in each sampling interval is trying the system of 
nonlinear equations can be transformed into linear equations and then by using the pole 
placement theory, a good tracking controller proposed for the system. Design and 
simulation results show good accuracy and proper convergence of the reference signals 
(speed and pitch angle signals) and eventually, the success of the mission. 
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پايدار مناسب و  راهبردبايد يك  بر ماهواره كيدر معادلات پرواز  يخط ريغ يها ترم يبرخ دليل حضور به
بر به مدار مورد  ماهواره دنيرس ةنيبه ريمس حيصح يابيرد، فرايند جهيها و در نت ترم نيغلبه بر ا ي برايكنترل

 با هدفو ساده  نينوبراي سيستم غير خطي  كننده كنترل كي يطراح يمقاله، مبان نيدر ا. ردي كنظر را طراح
 ،ياستراتژ نيا ياساس يمبنا. دشو يم توضيح داده آننة يبه ريمس يابيبر در جهت رد ماهوارهنوع  كيكنترل 

 نيصورت ژاكوب  به ستميمعادلات س ييبازنما ،تينهادر و ي طي پرواز خط ريبرخط معادلات غ يساز يخط
در و  شود ينمي ساز يو تعادل خط ينقاط كار يتنها در برخ ستميس  است كه نيا ة مهمنكت. است افتهي توسعه
با  ،و سپس ليتبد يبه معادلات خطي خط ريمعادلات غ ستميكه س شده است يسع ي،بردار نمونه ةهر باز

 يطراح جينتا .شود شنهاديپ ستميس يمناسب برا ابيردة كنند كنترل كيها،  قطب يده يجا ياستفاده از تئور
 يةشامل سرعت و زاو يها گناليس( مرجع يها گناليمناسب س يياز دقت و همگرا يحاك سازي شبيهو 
  .است تيمورأم زيآم تيانجام موفق ،جهيو در نت) شچيپ

   شچية پيزاوة برنامها،  ي قطبده يجاتئوري  افته،ي توسعهسازي برخط، ژاكوبين  بر، خطي ماهواره كنترل: هاي كليدي واژه
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  مقدمه
آن وزن محمولة  رد،يقرار گ يماهواره در چه مدار كهنيبسته به ا

هرچه وزن محموله كمتر باشد، امكان انتقال ماهواره . كند يمتغيير 
 ينظام يها علاوه بر جنبه. استتر  دورتر آسان يبه مدارها

 زيادي تياهم ،زيآنها ن يو تجار ياقتصاد يبرها، كاربردها ماهواره
هريك  سه بخش دارد كه ايدو  ييفضا يبرها ماهواره شتريب .ددار

 يا برها، چندمرحله ماهوارهنوع  نيابه  .شودناميده ميمرحله از آنها 
 ،مصرف شداول  ةسوخت مرحل شتريبآنكه از  پس. شود يم گفته

. دكنيدوم استفاده مة مرحل از و اندازد يبخش را م نيبر ا ماهواره
. ودري به كار ميگريهر مرحله بعد از د ،بيترت نيبه ا

 كينزد مدت يطولان يپروازهاي در ا چندمرحله يبرها ماهواره
 تواند يم و سرعت آنها سمت كاربرد داردبه  يو پروازها نيزم

بر  ماهواره كي. داشبيشتر باي، مرحلهكي يبرها نسبت به ماهواره
بر  ماهواره كياز  تر عيحدود سه برابر سر تواند يم يا مرحله سه
. كند يكه همان مقدار سوخت را حمل م حركت كندي ا مرحلهكي

از ) 4بر ماهواره(هاي مداري يك موشك حامل  در ارزيابي قابليت
يكي از مهمترين . شود استفاده مي سازي پرواز موشك فرايند شبيه

است كه روند تغيير  5هاي اين فرايند، برنامة زاوية پيچش بخش
دهد و بر  ان ميبر را نسبت به افق پرتاب نش ية راستاي ماهوارهزاو

انتخاب ). )1(شكل (شود  بر تعيين مي مبناي آن، مسير پرواز ماهواره
در . ة مسائل با شرايط مرزي استنموندهي از  مسير حركت و جهت

ة حركت را تحت شرايط برناماين حالت بايد مقادير پارامترهاي 
تواند  اين پارامترها مي. مربوط به انتهاي مسير حركت انتخاب كرد

البته علاوه بر موارد يادشده، زمان . فاع و بردار سرعت باشدارت
شود كه زمان رسيدن محموله به موقعيت  نجومي نيز مشخص مي

  ].1[ كند يمفضايي مورد نظر را تعيين 
  

  
  )الف(

  

_________________________________ 
4. Launch Vehicle  
5. Pitch Program 

  
  )ب(

روند تغييرات زاوية راستاي موشك نسبت به افق پرتاب  )الف و ب( - 1كل ش
  ) مانور پيچش(

  
 گيري دقيق و هاي اندازه ي جديد ناوبري، حساسهها ظهور سيستم

هاي كنترلي  انواع استراتژي يريكارگ به ،ديجيتال سريعهاي  رايانه
مسير پرواز يك كنندة  معمولاً كنترل. استپذير كرده امكاننوين را 

هاي  سازي معادلات حركت، نيروها و ممان جسم پرنده با خطي
ديناميك . استخطي  ه غيرك شود يمطراحي ... يروديناميكي و ا

خطي تداخل اينرسي، نيروهاي  ماهيت غير علتبه  ،بر نيز ماهواره
كنترلي و غيره عملگرهاي يروديناميكي، محدوديت اجاذبه، اثرهاي 
هاي  استراتژيبرخي از . ]2[است خطي  هاي غير از جمله سيستم

، روش 6سازي فيدبك خطي: از ستعبارت غير خطيرايج كنترل 
، 9هاي كنترل تطبيقي ، روش8كنترل مد لغزشي ،7نتگراليپسگام ا
و انواع 12، كنترل مقاوم11هاي كنترل بهينه ، روش10فازي كنترل
و تركيب اين  13هوش مصنوعي مانند شبكة عصبي هاي روش
ها رسيدن به ورودي  هريك از اين استراتژي ةارائ هدف. ها روش

و حداكثر كارايي  زمانحداقل مرجع يا پايدارسازي با حداقل هزينه، 
  .است

ة عهد بربر  دهي و مسيريابي صحيح ماهواره مسئوليت جهت
بر با استفاده از  وضعيت ماهواره. سيستم هدايت و كنترل است

 كنترل] 3[ در منبع مدل مرجع يةپااستراتژي كنترلي تطبيقي بر 
اساس تئوري طراحي اتوپايلوت تطبيقي بر ،ن روشدر اي. است شده

ديناميكي و هاي  ناپايداريانوف و با در نظر داشتن پايداري لياپ
 بر مبناي كننده كنترل، ]4[در مرجع . استبوده شرايط محيطي 

_________________________________ 
6. Feedback Linearization  
7. Back stepping 
8. SlidingMode 
9. AdaptiveControl 
10. FuzzyControl 
11. OptimalContro 
12. RobustControl 
13. NeuralNetwork 
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افزايش كارايي كنترل  با هدفمنطقي و  _ روش مستقيم فازي
براي توليد مسير مرجع از يك مدل . استشده  طراحيش پيچة يزاو

مسير با در نظر در آن  كه است  شدهي بردار بهرهاي  جرم نقطه
 شده سازي داشتن تمامي قيدها و با استفاده از الگوريتم ژنتيك بهينه

بر به روش  استراتژي طراحي اتوپايلوت ماهواره 5در مرجع  .است
سازي با در  نتايج شبيه. است  شدهتوضيح داده  14بندي بهره جدول

 نظر گرفتن اغتشاشات باد مخالف و عدم قطعيت پارامترها حاكي از
 6در مرجع . استمورد نظر سيستم  تةبسهحلقتضمين پايداري 

طراحي سيستم  و سازي فيدبك تركيب كنترل مد لغزشي و خطي
  شدهكنترل به دو قسمت قانون كنترلي و تخصيص كنترلي تفكيك 

طراحي قانون  با هدفروش كنترل مد لغزشي ، همچنين. است
تخصيص  برايميكي فشار دينا بر مبناي 15كنترل و تابع بريجينگ

روش تخصيص كنترل ، در اين مقاله. استفاده شده است كننده كنترل
ريزي خطي استاندارد براي توزيع فرمان  برنامه بر مبناي اي بهينه

سازي  تركيب روش مدل. شوداجرا ميكنترلي به سطوح كنترل نيز 
بر در فاز داخل جو در مرجع  يك ماهواره ةدقيق فازي و كنترل بهين

7 كه يك جسم ( سيستم غير خطيسازي  ، مدلتوصيف و در آن
ديناميك  تحليلطراحي و  براي )است  شدهصلب در نظر گرفته 

روش . است  شدهارائه مورد نظر كنندة  كنترلو عملگر كنترلي 
 مياساس روش مجذور مستقبر 16يكنترل اتفاق يطراح مند نظام
 يريكارگ بهمحاسن . است به كار برده شده 8در مرجع  17ها ممان

 ياتفاق يكنترل يها وهيبا ش سهيمقاله در مقا نيدر ا شده ارائهروش 
. دارد يمجانب يداريپا ،بستههحلق داريپا يابيرد) 1: از ستعبارت جيرا
 يرهايمتغ يبالاحالت با مرتبة  يفضا يها ممانهمة ) 2

ممان كه در  يتا مراتب بالا) 3. شود يكنترل م يخروج/يورود
 تواند يحالت م فرايند) 4. استداريپا ستمياست، س نظرمورد  يطراح
 در اين) 5 .نيست ازيمورد نظر مورد ن نيو در تابع گوس اشدب نينامع
 براي .ستين ازين كارلومونت يساز هيشب فرايندبه  يطراح

كارلو از مدل ا روش مونتمقاله ب نيدر ا شده ارائهروش  يبارسنجتاع
 يريگ در فاز اوج ويدو سنار يساز هيشبو  X-33 يزادآسه درجة 

 كي يبرا يتيو هدا يقانون كنترل يطراح .است  شدهاستفاده 
 يمبنا. است ه شدهمطالع] 9[مرجع  در يا مرحلهبر چهار وارهماه
كار رفته ه ب ياستراتژ. است يفاز يمقاله، تئور نيا يطراح ياساس

 يانرژاست كه  طوري تيو هدا يكنترل زميو مكانبوده مقاوم 
توسط قانون  طوري چشيمانور پ ليپروف. شودمديريت مي بر ماهواره

 بر ارتفاع ماهواره ،هر لحظهدر كه  شود ينظر دنبال مورد م يفاز

_________________________________ 
14. Gain Scheduling  
15. Bridging Function  
16. Stochastic Control  
17. Direct Quadratore Method of Moments  

و  نهيبه يقانون كنترل فاز يطراح براي. مطلوب خواهد بود
 ها يو خروج ها يورود يتوابع فاز عيتوز ،يتيهدا تميالگور ،نيهمچن

. ديآ يبه دست م يساز نهيهبمسئلة در  كيژنت تميلگورا يريكارگ بهبا 
 يساز نهيبه يها مانند اكثر مطالعات از روش، زيمقاله ن نيدر ا
. است  شدهي بهربرداربر  ماهواره ينامريمس نييتع براي نيآفلا

استفاده  كيژنت تمياز الگور نهيبهحملة ة يزاو نييتع، براي نيهمچن
 يرويبا ن يا مدل جرم نقطهاز  شده يبررس ستميسدر . است  شده

 18داتكام قياز طر شده محاسبهي كيناميروديا بيضراثابت و  شرانيپ
 قيو تلف يمد لغزش يروش كنترل يريكارگ به .است برداري شدهبهره

و همگرايي  يداريپا تحليلهمراه  19آيچيجي گر آن با مشاهده
 كننده لكنتراستفاده از . است  شدهارائه  ]10[مرجع  در مجانبي

. شود ياز آن م يناش بيو معا نگيرحذف چت سبب شده ارائه يقيتلف
 عيسر يابيرد سبب شد در روش ارائه شبردن اغتشا نياز ب امكان

 شده فيتوصاز رويكردهاي كنترلي مشابه روش  .شود يم ينام ريمس
البته بايد  .11است  20اين مقاله، روش ديناميك معكوسدر 

دن سيستم ارائه بو 21روش بر مبناي افَاين كه اين خاطرنشان كرد
تواند  كمكي با تغيير متغير مناسب ميكنندة  كنترلشود و بنابراين،  مي

معادلة ي، در يك سادگ بهدر نظرگيري ديناميك سيستم و بدون 
غير افَاين بودن سيستم در مقالة حاضر، . خطاي پايدار صدق كند

 شكلبه  غير خطييستم بازنمايي سبنابراين، و  الزامي نيست خطي
 امكان و شود يم، محاسبه )افَاين دارد شكلكه (خطي متغير با زمان 

 .كند مي فراهماعمال سيگنال كنترل به روش ديناميك معكوس را 
در اين مقاله با ديگر مراجع  شده ارائهدر مجموع، تفاوت روش 

هاي به طور ذاتي  ي اين روش در سيستمريكارگ بهذكرشده در امكان 
 پسگام روش همانندغير خطي  كنترلر طراحيكه (غير خطي 

و همچنين، كارايي آن در ) چالش استغيره،  و لغزشي مد، انتگرالي
 .نقاط كاري مختلف مدل است

تواند از  در اين مقاله علاوه بر سادگي مي شده ارائهاستراتژي 
بر  ماهوارهنة يبههاي كنترلي نوين فرايند رديابي مسير  استراتژي

سازي برخط به  تركيب تئوري خطي. راي انتقال به مدار تزريق باشدب
ها و  ي قطبده يجاو تلفيق آن با تئوري  افتهي توسعهشكل ژاكوبين 

برخلاف (همچنين، استفاده از شكل رگرسوري معادلات سيستم 
، وجه تمايز اين استراتژي با ديگر )افزايش حجم محاسبات

در بخش معرفي . شده است ذكرشده در مراجع _هاي ارائه روش
آزاديِ درجة  سه بر، معادلات معادلات سيستم و كنترل حركت ماهواره

هاي كنترلي و متغيرهاي حالت تعريف  بر معرفي و ورودي ماهواره

_________________________________ 
18. DATCOM 
19. GPI (Generalized Proportional-Integral) 
20. Dynamic Inversion  
21. Affine  
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 - سيستم دو ورودي وستة يپسپس، با بازنمايي معادلات . است  شده
سازي برخط انجام  رگرسوري، خطي - دو خروجي به شكل خطي 

 فازنة يكمپذيري و  پذيري، كنترل هاي ديفرانسيل فرض. شود يم
در بخش . است  اين بخش ارائه شدهبودن معادله سيستم نيز، در 

ي تئوري ريكارگ به بر، با طراحي سيستم كنترل ردياب براي ماهواره
ها و نكات مربوط به آن سيستم كنترل ردياب  ي قطبده يجا

پارامترهاي اصلي سيستمي و  ارائةدر نهايت، با . شود يمطراحي 
ي، نتايج حاصل از ا مرحله سهبر  هاي كنترلي يك ماهواره محدوديت

 . است  سازي سيستم مورد نظر بررسي شده شبيه

و كنترل حركت  ستميمعادلات س يمعرف
  بر ماهواره

بر و نيروهاي وارد بر آن را در  مسير حركت يك ماهواره )2(شكل 
Tها نيروي پيشران  راكت. هدد طي فازهاي پرتاب نشان مي

  را در
Vراستاي محور طولي و در جهت سرعت 

 نيروي . ندك توليد مي
Dپساي 

 است  شدهبر اعمال  در جهت خلاف سرعت به ماهواره .
  :نيرو برابر است با اندازه اين

)1                    (                                        DCAqD ..  
2كه در آن 

2
1 vq   ،فشار ديناميكي  چگالي اتمسفر وv 

V ةمعادل انداز(بر  معادل سرعت ماهواره
 (است .A  سطح مقطع

وسيله و 
DC ستضريب پسا.

DC  به سرعت، شكل و وضعيت
gMنيروي گرانش وارده برابر . راكت بستگي دارد


است كه در آن  .

M بر و  جرم ماهوارهg
 بر  برابر شتاب گرانشي محلي وارد بر ماهواره
Vاي از مسير، سرعت  در هر نقطه. استمين و در راستاي مركز ز

 
معادل بردار يكه  nû. استtûكننده جهت بردار مماسي يكه  تعيين

Vعمود بر
  و در جهت مركز انحنايC نقطه فاصلة . استC ر از ه

) ستمتفاوت از چگالي هوا( برابر منحني مسير حركت نقطة 
 . ستشعاع انحنا يعني. است

 
  

  
  بر  مسير حركت و نيروهاي وارد بر ماهواره - 2ل كش

بر و مسير حركت نسبت به زمين نشان داده  ، ماهواره)2(در شكل 
شود  نظر ميرفتر شدن مسئله از چرخش زمين صبراي ساده. است  شده

با در نظرگيري . و لذا معادلات براساس زمين غير دوار ارائه خواهد شد
aMFnet(قانون دوم نيوتن 


 ( رابطة)برقرار است ) 212:  

  

كه در آن 
ERزمين،  ة، شعاع كر ر حركت نسبت به مسي ةزاوي
بالك كنترلي  ة، زاويe. بر است معادل ارتفاع ماهواره hافق محلي و 

در اين مسئله  بنابراين،. است) 22سيويتي(واقع در موتور خروجي 
به ترتيب (هاي كنترلي  معادل ورودي eو  Tپارامترهاي 

1u  و
2u (

به ترتيب معادل متغيرهاي حالت  و  vمورد نظر و  سيستم
1x  و

2x به سبب تغييرات محسوس نيروي گرانش وارده به . است
محاسبه زير  ةورت معادلبر نسبت به ارتفاع، اثر اين نيرو به ص ماهواره

  : شودمي
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برخط و  يساز يبه روش خط ستميمعادلات س ييبازنما
  افتهيعهتوس نيژاكوب شينما

يك شكل عمومي براي بازنمايي معادلات يك سيستم ديناميكي، 
توان  در اين مقاله مي. ي و خروجي استنمايش آنها در فضاي ورود

دو  -  يك سيستم متغير با زمان دو وروديفرم كلي معادلات 
در فضاي ورودي و خروجي را مطابق رابطة زير مشخص خروجي 
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خروجي و  -هاي ورودي  نالتابعي از زمان، سيگ Fkكه در آن 
هاي  ديناميكي سيگنال ةترتيب مرتببه  nkو  mk. ستمشتقات آنها

nity. استورودي و خروجي  i
k ,...,1,0),(][   معرف مشتقi ام

)(tyk  وmjtu j
k ,...,1,0),(][  مشتق  معرفj ام)(tuk است .  

هاي ورودي و خروجي و مشتقات  ، سيگنالFkتابع  :1فرض 
  . استپذير  ديفرانسيل طور پيوسته  طي زمان به آنها

يكل ـ، س)4(ه ـشده در رابط رفيـتم معـدر سيس
ظرگرفتن ـبا درن. است Tها  يگنالــبرداري س ونهـنم
)()()(ديفرانسـيلي يرهاي ــمتغ ][][][ Ttytyty i
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22. Thrust Vector Control  
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),(كه در آن  Ttkاست) 23تي اُاچ(بالا هاي مرتبة  ، معرف اثر ترم .
مخالف  همچنينو  T برداري با كوچك فرض كردن پريود نمونه

سيت تابع نسبت به سيگنال ورودي يا صفر فرض كردن ضرايب حسا

tu)((مشتقات آن 
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(، مقدار توان از مي),( Ttk نظر  صرف

  :شودنوشته ميبه صورت زير ) 5( ةشدمدل ارائهبنابراين، . كرد
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  : كه در آن
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(با درنظر گرفتن 
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)()( ttc kk را به صورت يك مدل ) 4( غيرخطيتوان تابع  ، مي
2خطي تطبيقي با  nmN  8(رابطة  شكلرگرسور به( 

  : نشان داد
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صورت يك  كه به ) 8(آمده دست فرم ژاكوپين به  :2فرض 
است در   بازنمايي شده) 4(مدل خطي متغير با زمان براي سيستم 

  . فاز است پذير و كمينة  ها كنترل همة زمان
پذيري سيستم در  پذيري شرطي كافي براي خطي شرط كنترل

اگر اين شرط كافي نباشد و اگر ماتريس . بسته است حالت حلقه
، )باز در مبدأهاي حلقهحضور قطب(د شده پوچ باش سيستم خطي

سازي نسبت به ترم  هاي مرتبة بالاتر در خطي ممكن است حذف ترم
فاز همچنين، اگر سيستم مينيمم. خطي در راستاي پوچي ميسر نشود

نباشد، حل معادلة ديفرانسيل براساس سيگنال كنترل پاسخ عمومي 
 .شودا موجب ميناپايداري دارد و يك ناپايداري داخلي در سيستم ر
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23. H.O.T 

  طراحي سيستم كنترل ردياب براي ماهواره بر
را  )11(تا ) 9(توان معادلات  مي) 8(و ) 2(با توجه به معادلات 
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  : با در نظر گرفتن ساختار كنترلي زير خواهيم داشت
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كه در آن 
111 ryye   و

222 ryye  و 
1k  و

2k  مقادير
پارامترهاي . بتي استثا

1ry  و
2ry هاي مرجع  به ترتيب سيگنال

. است) (بر نسبت به افق  مسير حركت ماهواره ةو زاوي) v(سرعت 
به صورت (بر  هاي مرجع قبل از پرتاب ماهواره اين سيگنال معمولاً

. دشو اي محاسباتي بهينه استخراج ميه و با روش) فلاينآ
مسير حركت مورد نظر در اين  ةهاي مرجع سرعت و زاوي سيگنال

در . است  نشان داده شده) 4(و  )3(هاي  مقاله، به ترتيب در شكل
هاي كنترلي  سيگنال ،نهايت

1u  و
2u از ستا عبارت :  
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توان  مي) 9(در معادلات رابطة ) 13(گذاري رابطة حال با جاي
  :هاي مرجع را نيز اثبات كرد هاي خروجي به سيگنال همگرايي سيگنال
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توان نتيجه گرفت كه  مي )14(ة ديفرانسيل ه به معادلبا توج
,0اگر  21 kk ،معادلات ديناميك خطا پايدار خواهد شد:  
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البته بايد به اين نكته توجه كرد كه انتخاب مقادير 
1k  و

2k ،
هاي مرجع و  تأثير زيادي بر سرعت همگرايي و رديابي سيگنال

  . هاي كنترلي دارد همچنين، اندازة تلاش
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  بر سيگنال مرجع سرعت ماهواره - 3ل كش
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  )ية پيچزاو(بر  مسير حركت با افق محلي ماهواره ةسيگنال مرجع زاوي - 4ل كش

  مطالعات موردي
 حامل اي مرحلهسه بر ماهواره يك ،اين مقالهشده در ررسيسيستم ب

 250 حضيض ارتفاع با بيضوي مدار به كيلوگرمي 750 محمولة بار
 عرض با قطبي مداري شيب و كيلومتر 350 اوج ارتفاع و كيلومتر

هاي اين  جزئيات داده .است درجه 27 برابر پرتابة نقط جغرافيايي
  .است  شده فهرست )1(بر در جدول  ماهواره

  در انرژي اوليهاستخراج مشخصات جرمي  -1دول ج

  

مطابق جدول  24پيشران ةزاوي كنندة كنترلمحدوديت حركتي 
است كه  طوريمحدوديت نيروي كنترلي پيشرانش . است) 2(

بر و محموله در  شتاب وارده به ماهوارهة ويژه يعني حداكثر ضرب
  .تبعيت كند) 2(شده در جدول هاي ارائه فازهاي مختلف نيز از بازه

  حل مختلفمحدوديت حركتي زاوية پيشران و بازة انتخاب ضربة ويژه در مرا - 2جدول 

معادل زمان تزريق  وثانيه  725سازي برنامه برابر  زمان شبيه
بر در مدار مورد نظر و در ارتفاع  كيلوگرميِ ماهواره 750 ةمحمول

مسير حركت  ،)5(شكل . است) تفاع حضيضار(كيلومتر  250
كه در آن  دهد بر را طي سه فاز و در صفحه قائم نشان ميماهواره

_________________________________ 
24. TVC 

 مرحلة اول  پارامترها
مرحلة 
 دوم

مرحلة 
 سوم

 1757/3 246/15 653/106 )تن( جرم اوليه

  56/1 031/10 123/60 )تن( جرم سوخت

 26/280 259.3667 248.2 )ثانيه( ايمپال

 0 30 54 )درجه( زاويه

 5625/5 22.2630 7074/126 )تن( پيشرانش مراحل

 6316/78 8691/116 8095/117 )ثانيه( زمان سوزش

  جرم محموله
 )تن( در هر مرحله

1230/60 0316/10 5606/1 

 6151/1 1283/4 8758/30 )تن( جرم سازه

 0054/0 0858/0 5103/0 )تن بر ثانيه(جرم  نرخ كاهش

  5563/0  4526/4  6830/50  )تن(پسا  نيروي

 مرحلة سوم مرحلة دوممرحلة اول  پارامتر

 45 30 0)درجه(زاوية پيشران 

 310 -326 305  -322 290-310 )ثانيه(ضربة ويژه 



  
  
  
  
  
  
  
 

 
  پژوهشي علوم و فناوري فضايي -امة علميفصلن سازي برخطبر مبتني بر خطي طراحي يك ردياب براي يك ماهواره

7/   1395تابستان   /2شمارة /  9 جلد

معادل با (كيلومتر  250برابر  نهايي تقريباً ةبر در لحظ ارتفاع ماهواره
و  صفربرابر  شپيچ ةتزريق، زاوي ةدر لحظ. است) ارتفاع حضيض
ين پارامترها از كه ا استانيه متر بر ث 7290 بر تقريباً سرعت ماهواره

. كند نهايي تبعيت مي ةدر لحظ )4(و  )3(هاي  شكلنمودارهاي 
است   نمايش داده شده )6(بر در شكل  نمودار تغييرات جرم ماهواره

توان نتيجه گرفت پس از طي سه فاز اصلي،  مي كه با توجه به آن
 750قرار گرفتن در مدار، برابر  برايبر  جرم مخصوص ماهواره

هاي  نمودار سيگنال. استهاي اوليه  منطبق با طراحيو كيلوگرم 
نشان داده  )8(و  )7(هاي  نسبت به زمان در شكل) u2و  u1(كنترلي 

اثرات جلوگيري از  با هدفذكر است،  شايان. است  شده
هاي كنترلي و امكان اعمال  هاي بالا در سيگنال رمونيكها نامطلوب

مرتبة اول گذر  از يك فيلتر پايينها،  يك سيگنال روان به محرك
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براي اين هدف، بازة وسيعي . است  شدهاستفاده 
هاي قطع فيلتر بررسي و با فرض مصالحة بين حفظ  از فركانس

هاي بالا در سيگنال كنترل، اين  رمونيكها پايداري و كاهش اثرات
گيري موقعيت و  گرالبا توجه به لزوم دقت انت. فيلتر انتخاب شد
بر در طول پرواز، حفظ پايداري كنترلر و قدرت  وضعيت ماهواره
كوتاي مرتبة چهار با گام سازي به روش حل رانگ پردازشگر، شبيه

اگرچه در بحث تئوري . ثانيه انجام شده است ميلي 10گيري  انتگرال
پذير  ها پيوسته و مشتق روش پيشنهادي مقاله، فرض شده سيگنال

سازي  سازي عملي و نيز، در شبيه ، بايد توجه كرد كه در پيادهاست
شود  كامپيوترهاي ديجيتال عملاً پيوستگي سيگنال ورودي ارضا نمي

سازي رخ داده و در طرح مباني روش در  كه اين محدوديت در پياده
همچنين، مقادير پارامترهاي . است  اين مقاله در نظر گرفته نشده

1k  و
2k  تر از صفر در نظر گرفته شود بايد بزرگ) 14(در رابطة

براساس مصالحة بين . تا معادلات ديناميكي خطا پايدار شود
سرعت همگرايي خطا به سمت صفر و عدم افزايش ناگهاني اندازة 

هاي كنترل، مقادير اين پارامترها يكسان و برابر يك در  سيگنال
  ديناميك غير خطي سيستم مورد نظر سبب شده. ته شدنظر گرف

هاي  هاي كنترلي در فازهاي مختلف پرواز پروفيل است كه سيگنال
متفاوتي داشته باشد، اما به دليل ديناميك متغير، در نهايت 

را ) 2(هاي مندرج در جدول  هاي كنترلي محدوديت سيگنال
كه همان تزريق ( كند بر را تكميل مي برآورده و مأموريت ماهواره

). كيلوگرمي در مدار از پيش تعيين شده است 750محمولة 
ها مشهود است، برخلاف تغييرات غير  طور كه در اين شكل همان

 273و  179هاي  زمان(هاي تغيير فاز  خطي زياد سيستم در لحظه
بر، استراتژي كنترلي مورد نظر  ناشي از ديناميك ماهواره) ثانيه

جدول (ك تلاش كنترلي مناسب و در بازة مجاز توانسته است با ي
مسير حركت  ةو زاوي) v(سرعت  هاي مرجع ، سيگنال))2(

بر  را دنبال و ماهواره) )4(و  )3(  شكل) ((بر نسبت به افق  ماهواره
  .هدايت كندرا در مسير بهينه 

بر از مسير بهينة  هوارهتر انحراف ما براي ارزيابي دقيق
هاي مرجع از پيش  توان علاوه بر مقايسة سيگنال شده ميطراحي
سازي  آمده از شبيهدست  با مقادير به) 4و  3شكل (شده تعيين

شده هاي مرجع و توليد ، تفاضل سيگنال)10و  9  شكل(برخط 
با توجه به اين ). 12و  11شكل (بر را ارزيابي كرد  توسط ماهواره

توان نتيجه گرفت كه برخلاف غير خطي بودن  ها نيز، مي شكل
خصوص در لحظاتي كه تغيير هاي پرواز و به سيستم در كل زمان
دهد، حداكثر خطاي انحراف از مسير بهينه  فاز پرواز رخ مي

. درصد است 1/0و  1به ترتيب كمتر از ) هاي مرجع سيگنال(
شده در اين ط ارائهسازي برخ توان از استراتژي خطي بنابراين، مي

هاي  هاي كنترلي در ديناميك يمقاله در قالب يكي از استراتژ
  . خطي بهره بردغير
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  ة قائمبر در صفح مسير حركت ماهواره - 5ل كش
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  بر نمودار تغييرات جرم ماهواره - 6ل كش
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  نسبت به زمان u1سيگنال كنترلي  - 7ل كش
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  نسبت به زمان u2سيگنال كنترلي  - 8ل كش
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  برخط و آفلاين سرعتمرجع  هاي سيگنال - 9ل كش
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  گيري نتيجه
سيستمي كاملاً  براي كننده كنترل كي يطراح يمقاله، مبان نيدر ا

برخط معادلات  يساز يخطبا رويكرد و ساده  نينوالبته غير خطي و 
در جهت اي و  مرحلهسهبر  ماهواره كيكنترل  با هدف غير خطي

  .شدبر ارائه  ماهواره ةنيبه ريمس يابيرد
ها و نمايش سيستم به فرم  دهي قطباستفاده از تئوري جاي
ف ديناميك غير خطي است كه برخلا  خطي رگرسوري موجب شده

هاي كنترلي  سيستم يادشده، استراتژي كنترلي مورد نظر با تلاش
سرعت و زاوية (هاي مرجع  مناسب و در محدودة مجاز، سيگنال

را با دقت مناسبي ردگيري و ) بر نسبت به افق مسير حركت ماهواره
ز بر را در مسير بهينه هدايت كند و در نتيجه، تزريق به مدار ا ماهواره

در ادامة اين تحقيق، پارامترهاي . خوبي رخ دهدشده بهپيش تعيين
فرم رگرسور خطي سيستم تخمين زده و شناسايي و كنترل تطبيقي 

  . براي اين سيستم نيز ميسر خواهد شد
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