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Demand for positioning services with proper coverage and high accuracy has been 
increased rapidly in recent years. A global positioning system solves many users’ 
requirements and presents positioning services with global coverage and proper 
accuracy. However, satellite-based positioning systems are made and control by 
Developed countries and their precise location services are rarely available to civilians 
and other countries. Also, the signals of the satellite systems are fallible and low-power, 
and are not suitable for closed locations. The use of a local positioning system along with 
global positioning is one of the programs that governments are urging in the future to 
enhance the reliability of the positioning, increase coverage of users and reduce the 
system error. In this research, after introducing local positioning system and its most 
important applications, its indicators will be compared with international positioning 
standards and its market in Iran will be analyzed. 
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تحليلي ديناميك نسبي تأثير گرانشي فضاپيماها حل 
  در مأموريت تغيير مسير سيارك فضايي آپوفيس
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ن را با ي كره زميبر رو موريت تغيير مسير جرم فضايي بالقوه خطرناكي كه حياتأدر اين مقاله، حل تحليلي م
ك سيار .است سازد در مدارهايي با لحاظ اثر خروج از مركز مورد بررسي قرار گرفتهمخاطره روبه رو مي

واز نولوژي پراز تك فضايي آپوفيس به عنوان نمونه بررسي در اين تحقيق مورد مداقه قرار گرفته همچنين
ن اجرام مسير  اي تغيير ي متفاوتي براي ماموريتهاروش آرايشمند نيز به دليل مزاياي آن استفاده شده است.

تري پيدا كرده دهرد گستري كشنده گرانشي كاربده است كه در اين ميان استفاده از تكنولوژشآسماني پيشنهاد 
بي ك حركت نسدينامي له بازآرايي درئتحليلي با به كارگيري سري فوريه براي حل مس روش حل كاملاًاست. 

رهاي با نمودا تر نيزيابي به دقت بالاده است و همچنين نياز به كارگيري كنترل فعال براي دستشاستفاده 
تفاده اسبراي  حدوديتيتحليلي و عمومي بوده و هيچ م وش به كارگرفته شده كاملاًده است. رشمربوطه بيان 

  .است ندارد و در تمامي مدارهاي بيضوي با دقت بالا قابل به كار گيري
 معادلات ديناميكي حركت نسبي،  تغيير مسير سيارك فضايي، كشنده گرانشي، آپوفيس، سياركهاي كليدي: واژه

  مدارهاي فضايي بيضويماها، فضاپي پرواز آرايشمند

  12علائم و اختصارات
 aنيم محور اصلي                                   
 eخروج از مركز مدار                               

 dمعلق ماندن از سطح سيارك                   فاصلة
كشش بين فضاپيما و سيارك                         

gF  
نيروي پيشرانه در جهت سيارك                      

hoverF  
 Gثابت جهاني گرانش                                

 iميل مداري                                 زاوية
 Lاي مداري ليدر                   بزرگي گشتاور زاويه

جرم سيارك                                       
aM  

شعاع متوسط سيارك                                
aR  

 T                   بردار پيشرانه                

_________________________________ 
 ( نويسنده مخاطب) . كارشناسي ارشد1

 . استاد 2

                           آنومالي حقيقي مدار                               
                           اي مدار                                   نرخ زاويه

                 نصف زاويه مخروط گازهاي خروجي                     
                       ماتريس انتقال حالت                               

( ) 
                     فاصله بين فضاپيماي ليدر و پيشرو                  

                          زاويه صعودي                                      
                      آرگومان حضيض                                     

  مقدمه 
شكل  هايي در منظومه شمسي داخلي هستند،اخترواره، هاسيارك

 ءشود، به هرگونه شيكه خرده سياره نيز ناميده ميها بزرگتر آن
كنند و گردي شود كه حول خورشيد چرخش ميق مينجومي اطلا

دار  داراي مشخصات يك ستاره دنبالهيك سياره را ندارند و الزماً
سيستم منظومه هاي خرد در عال نيز نيستند ولي با كشف سيارهف

بخار مانند آنها بيشتر به  شمسي بيروني، كشف شد كه سطوح
هاي معمولي متفاوت و از سيارك دار مشابهت داردهاي دنبالهستاره
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به اجرام كوچك منظومه  بنابراين واژه سيارك معمولاً هستند.
شود. ده بيرون از مدار مشتري اطلاق ميشمسي داخلي تا محدو

در سيستم منظومه خورشيدي داخلي و  دار معمولاًههاي دنبالستاره
علمي به  ةشوند. علاقن مدارهاي مشتري و مريخ تشكيل ميبي

ها بيشتر به خاطر حالت آنهاست زيرا دار و سياركهاي دنبالهرهستا
مانده از روند تشكيل منظومه گرد و غبارهاي بدون تغيير باقي

هاي گردند. سيارهميليارد سال قبل بر مي 4,6شمسي به حدود 
(مشتري، اورانوس، نپتون و زحل) از انباشتگي  تر ديگربزرگ
ه از روند مانددار توليد شدند و ذرات باقيدنباله ها ستارةميليارد

بينيم. داري است كه امروزه ميهاي دنبالهتشكيل آنها همان ستاره
د ماننهاي دروني مانده تشكيل سيارهها همان باقيدر مقابل، سيارك

  .ندزمين و عطارد هست مريخ، ونوس،
مه شمسي، مانده از روند تشكيل منظوهاي باقيبلوك

يي است ساختار شيميااي از ها، نشانهدار و سياركهاي دنبالهرهستا
اند. اگر ذاشتهميليارد سال پيش از خود به جا گ 4,6ها حدود كه سياره

ايد بم، رات را بدانيسيا ةدهندبخواهيم تركيب عناصر اصلي تشكيل
هاي تارهسي يعن تركيب شيميايي غبارهاي به جا مانده از روند توليد،

  ها را تعيين كنيم.دار و سياركدنباله
ست، ين هنوز هم شناخته شده نيگرچه روند اصلي تشكيل زم

. دارد نرژياهاي كربني، آب مايع و منبع مبدأ حيات نياز به مولكول
ي هاي كربننزديك به زمين شامل مولكول اشياياز آنجا كه برخي 
همي تواند عامل مند، برخورد اين اشيا با زمين ميو يخ آبي هست

  براي تغيير بيولوژيكي و جغرافيايي باشد.
رد رخوبيك ميليارد سال بعد از تشكيل زمين، ادامه حيات با 

دار متوقف شد زيرا سطح زمين به حرارتي هاي دنبالهها و ستارهسيارك
هاي كربني سيد كه از امكان وجود مقدار كافي آب و مولكولر

ن مباراب آغاز شد كهاي جلوگيري شد. حيات روي زمين در انتهاي دوره
  ].1[ميليارد سال پيش  3,8، يعني شودميسنگين آخر ناميده 

تي اراواد سيبر اساس يك مبناي روزانه، حدود صدها تن از م
رجي، هاي قنطورس خابه دسته هاآيد. آنبه سطح زمين فرود مي

اميده نشوند و خرده سياره مينپتون تروجان و اجرام نپتوني تقسيم 
ومه م منظي خرد در سيستهادر اين مقاله سيارك به سيارهشوند. مي

  ].2[ شودداخلي اطلاق ميشمسي 
رواز پهاي اخير توجه و رويكرد به كارگيري از فناوري در سال

 يربناياي رو به افزايش است. زسرعت شتابندهآرايشي فضاپيماها با 
ول ر طاصلي اين فناوري مبتني بر ديناميك حركت نسبي است كه د

هاي متفاوت با لحاظ سازي و فرمولساليان در مراجع مختلف پياده
  ها بيان شده است.هاي حل آنفرضيات مختلف و روش

 طولي اىهمعادله تواند ازمىآرايشمند فضاپيماها  پرواز طراحى
 نقطه گرانشى ميدان يك هدف تحت تأثير دو براى نسبى حركت

 شناخته ]3[ 3ت معمولاً به نام هيلمعادلا اين ناشي شود. همگانى
  .اندشده

 را نسبي حركت تمعادلا كه بود ين كسياول ]4[ 4لاودن
 دور مدارات براى ي بعديهاپيشرفت. شامل خروج از مركز بيان كرد

شامل  ،و ديگران] 5[ 5اينالهان وسيله به شده خلاصه مركز از
 حركت هاىمعادله در مرجع مدار اول مرتبهخروج از مركز  ثيراتأت

سازي ساختارهاي پرواز آرايشي به طور ] پياده6در مرجع [ بود. نسبى
] انواع 7گرفته است. مرجع [نسبتاً مبسوطي مورد بررسي قرار 

عم از خطي يا غيرخطي هاي ديناميك حركت نسبي ابنديفرمول
بودن و همچنين لحاظ و عدم لحاظ اثر خروج از مركز مدار 

] ماتريس 8فضاپيماي ليدر را مطرح كرده است. در مرجع [
مونودرومي و شرايط پريوديك بودن جواب معادلات ديناميك نسبي 

نسبي كه  مورد بررسي قرار گرفته است. معادلات ديناميك حركت
نظرگرفتن اثر خروج از مركز است به دردر حالت پايه و بدون 

معادلات هيل معروف است و معادله با لحاظ اين اثر، معادلات 
] حل تحليلي براي مدارهاي 9شود. مرجع [ناميده مي 6همپل -شاونر

] حل تحليلي 10-11با بيضويت كم ارائه كرده است و  در مراجع [
وش را براي ] اين ر12براي اين معادلات ارائه شده است. مرجع [

] 13كار برده است. در مرجع [مسئله كنترل بهينه مصرف سوخت به
روشي تحليلي بر مناي سريه فوريه براي حل اين معادلات براي 

 مدارهاي نزديك زمين به كار برده شده است.

ت هاي فضايي، براي اطلاعادر مورد برخورد اجرام و زباله
  كرد. رجوع  ]14 و 15توان به مراجع [بيشتر مي

 اين ليليدر اين مقاله با به كارگيري ساختاري مشابه، حل تح
نجام راي ا بمعادلات در مداري خورشيد مركز و با بيضويت نسبتاً بالا

 وده شمأموريت تغيير مسير سيارك فضايي آپوفيس به كار گرفته 
 اند.نتايج حاصله در فالب نمودارهاي مربوطه ارائه شده

جام مورد بادبان خورشيدي براي انهمچنين در بخشي كه در 
حث از بد نيمأموريت محوله بحث شده، در مورد تعداد فضاپيماهاي مور

  و بررسي لازم صورت گرفته است.
 در اين تحقيق به حل تحليلي مسئله مطروحه به صورت حل

اشات غتشهمگن و حل پسيو پرداخته شده است. از سوي ديگر به دليل ا
و  رشيديي خوتأثير گرانشي اجرام آسماني و بادهافضايي موجود از قبيل 

سبي، ت نديگر عوامل اغتشاشي مضر مؤثر بر روي ساختار معادلات حرك
ساس اح نياز به كنترلرهاي فعال براي حصول دقت بالاتر مورد نياز

أثير تشود كه در بخش پاياني تحقيق با نمايش نمودارهايي، نحوة مي
  ست.اده شيري كنترل فعال نشان داده عوامل اغتشاشي و لزوم به كارگ

_________________________________ 
3. Hill 
4. Lawden 
5. Inalhan 
6. Tschauner-Hempel 
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زيكي في ودر اين مقاله در ابتدا معرفي و بيان مشخصات مداري 
رسي سيارك فضايي آپوفيس كه در اين تحقيق به عنوان مورد بر

ها و شز روانتخاب گرديده پرداخته شده است. در ادامه چند نمونه ا
مين ه زي كرمتدهاي انحراف اجرام آسماني تهديدكنندة حيات بر رو

 اند و از آن ميان روش كشنده گرانشي منتخب شده ومعرفي شده
ت كه ن اسا ايروابط مربوطه ارائه شده است. نكته حايز اهميت در اينج

ك و چون روش كشنده گرانشي از تداخل نيروي گرانشي بين سيتر
 كند محدوديت فيزيكي و تكنولوژيكي خاصيفضاپيما استفاده مي

 وروي بعد ديناميك حركت نسبي در مدارهاي داي ندارد. در قسمت
بيضوي در حالت خطي و غيرخطي معرفي شده است كه جامعيت 

 يضويبمعرفي اين بخش را در پي دارد. در ادامه براي مدارهاي 
 ت. درهاي مرتبط بيان شده و روابط مورد نياز معرفي شده اسفرمول

ي مؤثر دايماراعنوان پ ادامه لزوم پرداختن به راستاي خارج از صفحه به
گن ل همو تأثيرگذر  با ذكر ادله بيان شده است. در قسمت بعد ح

تها ر اندمسئله با توضيحات و نمودارهاي مربوطه بيان شده است و 
تبط اي مركارگيري كنترلر در اين مأموريت خاص با نمودارهنياز به به

هميت يز احا همورد بررسي قرارگرفته است. در اين جا نيز ذكر اين نكت
 است كه روش به كار گرفته شده براي حل همگن مسئله كاملاً

يري تحليلي بوده و هيچ محدوديت تكنيكي خاصي براي به كار گ
ه و سازي بودندارد و در تمامي مدارهاي فضايي بيضوي قابل پياده

  دقت نتايج حاصله بالايي را نيز به همراه دارد.

  پوفيسآ "99942"مروري بر سيارك فضايي 
شد شناخته مي 4MN 2004با نام موقت  كه قبلاً 7آپوفيس سيارك

كشق شد. اين يك سيارك نزديك به زمين با  2004ژوئن  19در 
و با احتمال  2029رود در سال متري است كه احتمال مي 320 قطر

در  به زمين بسيار نزديك شود و بر اثر تشديد مداري 45000به  1
ه زمين شود. آپوفيس يك سيارك از ن بباعث برخورد آ 2036سال 

و  است AU1ست و محور نيمه اصلي مداري آن كمتر از ا 8رده آتن
104جرم آن حدود 10 Kg .برآورد شده است   

روز دور خورشيد است. بعد از پرواز  323دوره چرخشي آن حدود 
نوع  بر فراز زمين تبديل به يك سيارك از 2029نزديك آن در سال 

از  2029آوريل  13بيني شد كه آپوفيس در خواهد شد. قبلاً پيش 9آپولو
كلومتري سطح زمين عبور خواهد كرد كه كمي بالاتر از  36350حدود 
پتانسيل ايجاد  هاي ژئوسنكرون است.كيلومتري ماهواره 35786ارتفاع 

نزديكي به زمين بدين معنا نيست كه يك سيارك بالقوه خطرناك به 
روزرساني ها و بهبرخورد خواهد كرد. با نمايش اين گونه از سيارك زمين

_________________________________ 
7. Apophis 
8. Aten  
9. Apolo  

توانيم آمار مجاورت ميمدارهاي آنها با دسترسي به مشاهدات جديد، 
  آنها و در نتيجه خطر برخورد به زمين را بهتر پيش بيني كنيم. 

  پارامترهاي مداري و مشخصات فيزيكي سيارك فضايي آپوفيس  -1جدول 

  
ها در مورد آپوفيس مابين بيني عدم قطعيتپيشاغتشاشات و   - 1 شكل

  ]16[ 2036 -2029هاي سال

  
  ]16[ عدم قطعيت در مسير پيش بيني شده آپوفيس نسبت به خورشيد -2شكل 

 AU 1.098505744 اوج مداريطهنق

 AU 0.746058621 حضيض مداريطهنق

 AU 0.9222821826 محور بزرگ بيضينيم

 0.1910733664 از مركزخروج

 day 323.5148011 مداريپريود

 km/s 30.728 سرعت مداريمتوسط

 °150.996453 متوسطآنومالي

 °3.3312800 ميل مداريزاويه

 °204.45743 صعوديزاويه

 km/h 0.52~ فرارسرعت

 مشخصات فيزيكي

 m 15±325 ابعاد

 جرم

4×10^10 kg  

   K 270 حرارتدرجه
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  انحراف سيارك فضايي
 هاي مطرح شده براي انجام ماموريتدر اين بخش متدها و روش

ار سي قرررو ب تغيير مسير اجرام فضايي باالقوه خطرناك مورد اشاره
ت سهول ليلگرفته و از آن ميان روش استفاده از كشنده گرانشي به د

  ثر مورد انتخاب واقع شده است.ؤدر استفاده و كارايي م
رك در طول ساليان اخير، سناريوي محتمل برخورد يك سيا

ك ه يبتهديد كننده به زمين همواره در ميان دانشمندان تبديل 
 ي انحراف شده است. اجرام سماويهابحث حساس در مورد روش

وان تبديل به يك عن (NEO)كوچك مانند اجرام نزديك به زمين 
اي اند زيرا اهميت زيادي در برداشتن رازهرايج درمطالعه شده

  ].17تشكيل، تكامل و تركيب منظومه شمسي دارند [
ري ها داراي اهميت بيشتNEOدر ميان تمام اشياء فضايي، 

ا د آنهبرخور از اجرام سماوي هستند كه احتمال ايهستند زيرا دسته
ي اده ترستوانند در مسير با زمين بيشتر است و در بسياري موارد مي

ن خطر ن برسند و اينكه براي زميزمين به زمي -نسبت به مسير ماه
  شوند.و چالشي مهم محسوب مي

  شود:ميدر اين بخش، شش استراتژي انحراف را معرفي 
 كالكتور خورشيدي 

 ايرهگيري كننده هسته 

 برخورد جنبشي 

 تراست كم 

  محرك جرم 

 يدك كشي گرانشي   
  
 يك مجموعه هااين استراتژيبراي مطالعه كارايي هر يك از  
ر ، دNEOهاي رياضي براي محاسبه تغييرات مومنتوم خطي از مدل

 هاي انحراف، ايجاد شده است. عمل انحرافاثر هر يك از روش
اي به صورت كننده هستهجنبشي و رهگيريبخشي توسط برخورد 

 ه وتغييرات مومنتومي سرعت اشيا نزديك به زمين مدلسازي شد
 ها به صورت تغييرات پيوسته از مومنتوم خطيساير استراتژي
  شوند.مدلسازي مي

مدل  هاتاثير محرك جرم نيز به صورت يك توالي از ضربه
ا رخطي سيارك  سازي شده و در نتيجه تغييرات گسسته مومنتوم

شود كه جهت ضربه انحراف براي گيرد. فرض ميدرنظر مي
اي تنها با مسير كننده هستههاي جنبشي و رهگيريكنندهبرخورد

 رعتانتقال از زمين به سيارك بستگي دارد و در جهت بردار س
در تمام  رد.مربوطه بين فضاپيما و سيارك در انتهاي انتقال قرار دا

ت ال اسا، جهت عمل انحراف غيروابسته به انتقهساير استراتژي
]18.[  

  كشنده گرانشي
ما دستگاه گرانشي از جذب گرانشي بين يك سيارك و يك فضاپي

گيرد. زمين بهره مي براي خارج كردن سيارك از مسير برخورد با
 بايد يمابراي ايجاد انحراف در مسير سيارك به شيوه مطلوب، فضاپ

ه مدت كشش حفظ كند. اين جنب لطوموقعيت شناور خود را در 
مدار  به عنوان ابزاري براي اصلاح) (lu and Luv توسط لو و لاو

  ].19يك سيارك پيشنهاد شده است [
 ويژگي و نكته مثبت به كارگيري اين تكنيك در انجام

ل داختماموريت محوله از اين قرار است كه چون در اين روش از 
گردد مي فضايي و فضاپيما استفادهنيروي گرانشي موثر بين سيارك 

رار قيي و فضاپيما در حالت هاور و شناور در همسايگي سيارك فضا
 گيرد نتيجتا محدوديت فيزيكي و تكنيكي خاصي براي انجاممي

  ماموريت مشروحه پيش روي طراحان ماموريت قرار ندارد.
انشي كشنده گرهاي زير براي توسعه مدل رياضي براي فرضيه

  شوند:برده ميبه كار 
 دهد.تشكيل مي را md درصد جرم خشك 50زيرسيستم قدرت  . 1
 است.  W/Kg  40زير سيستم قدرت قادر به تامين .2
  كند.توليد مي .0.034N /kWاي حدود زير سيستم پيشرانه .3

شود. هرچه فضاپيما محاسبه مي nTپيشرانه كلي فضاپيما 
 ود. بتر به سطح سيارك پرواز كند كشش گرانشي بيشتر خواهد نزديك

يراين در غ شندبا اين حال، گازها نبايد بر سطح سيارك برخورد داشته با
ماند. در واقع فضاپيما ثابت باقي مي NEOصورت مركز جرم سيستم 

طي خ ي در مومنتومجريان جرمي خارج شده از سيستم است كه تغيير
اده ، استفكند. توجه كنيد كه با توجه به قانون كنش و واكنشايجاد مي

مان ز هااز حجم معلومي پيشرانه براي هل دادن سيارك با استفاده 
در  راتپيشرانه براي شناور ماندن بر سطح آن منجر به برخي تغيي

  . شد مومنتوم خطي و در نتيجه ايجاد همان ميزان انحراف خواهد
شته ردي داح سيارك برخوها نبايد با سطاز سوي ديگر، پيشرانه   

همواره  hoverFدر نتيجه پيشرانه عمودي موثر  )3باشند (شكل 
  خواهد بود.nTكوچكتر از پيشرانه كل 

  
  دياگرام هندسي كشش گرانشي و ساختار سيارك -3شكل
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، برابر با نصف بايد با زاويه  هاكه اشاره شد، پيشرانه ورهمان ط
زاويه مخروطي گازهاي خروجي قرار گيرند تا از برخورد گازهاي 
احتراق جلوگيري شود. با اين تنظيمات، فاصله پرواز با حل سيستم 

  :آيدميمعادلات زير بدست 
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باشد، كشش گرانشي بين فضاپما و سيارك مي gFكه در آن 

hoverF اي در جهت سيارك، نيروي پيشرانه 20  درجه (طبقLu 

and Love ،(Ra  شعاع متوسط سيارك وG  ثابت گرانشي جهاني
 dجرم فضاپيما در آغاز مانور كشش و  mجرم سيارك،  Maاست، 

باشد كه قابل محاسبه است و باعث كارايي فاصله معلق ماندن مي
  شود.گزينه ارتفاع ثابت نسبت به گزينه ارتفاع متغير مي

 tاگر گزينه ارتفاع ثابت به كار گرفته شود جرم فضاپيما در هر زمان 
ه نسبت بتواند با فرض مصرف خطي جرم در طول مانور كشش مي

  محاسبه شود:  hoverFعمل كشش
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  شتاب موثر روي سيارك عبارت است از:
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 tugtبنابراين جرم باقي مانده در انتهاي يك مانور كشش با مدت 
  به صورت زير است:
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  داريم:) 1( در سيستم معادلات )4( و با استفاده از معادله
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متناظر با هندسه مساله مورد  بايد dكه براي يافتن فاصله شناوري 
  حل شود. استفاده

  معادلات ديناميك نسبي پرواز آرايشمند
براي كاربردهاي مداري و  محوريپرواز آرايشمند يك تكنولوژي 

ربردهاي . برخي كااستفضاپيماهاي متعددي كه شامل است فضايي 
هاي پرواز گروهي براي انجام مشاهدات فضايي آينده از تكنولوژي

تجسس بهره خواهند برد(  مختلف و پوشش مناسب براي ارتباطات و
  هاي تركيبي براي نقشه برداري از زمين).مثلا روش

اي اخير، تمايل بيشتري به استفاده از پروازهاي هدر سال
ت از پرواز گروهي ها ايجاد شده است. چندين ماموريگروهي ماهواره
نه و افزايش انعطاف پذيري اي براي كاهش هزيبه عنوان وسيله

اند. برنامه ريزان ماموريت اميد  هاي فضايي استفاده كردهبرنامه
هاي پرواز فضاپيماهاي واحد را با ارند كه اندازه و پيچيدگي مامورتد

  چندين ماهواره كوچك و كم هزنيه و ساده جايگزين كنند.
ماهواره در اين آرايش، باعث ايجاد انعطاف  نپرواز چندي

تواند با توجه به زيرا هر ماهواره مي استپذيري براي طراحان 
هاي مختلف انجام دهي كنند تا ماموريتديگر موقعيتي هاماهواره

تواند مشاهده زمين مي د. براي مثال يك حسگر فضايي برايدهن
براي افزايش ميدان ديد خود از چندين ماهواره استفاده كند به جاي 
اينكه بخواهد يك ماهواره بزرگ داشته باشد. سيستم به دليل 
گروهي بودن، اندازه ديد و قابليت تنظيم روي مدار، انعطاف پذير 

  است.
راي چندين نوع مدل سازي ديناميكي له ديناميك نسبي دائمس

-كه متداول ترين و ساده ترين آن معادلات هيل استله ئمس
  است.) Hill-Clohessy-Wiltshire( ويلتشر -كلوهسي

مطلوب خاص، مدار نسبي است كه وقتي به روي  آرايشيك 
شود، به صورت مدور و دايره وار صفحه افقي موضعي تصوير مي

- ه حل دقيق براي معادلات هيلاست. اين راه حل، يك را
) است كه ديناميك حركت نسبي مدار HCWويلتشر ( -سيهكلو

مرجع مدور، زمين كروي و شتاب جاذبه ديفرانسيلي خطي شده را 
  ].6[ كندسازي ميمدل

مدار  بيضوي بودنبودن شتاب جاذبه ديفرانسيلي، خطيغير
ترين اختلالاتي هستند كه راه كره زمين مهم عدم كرويتمرجع و 

شكنند و را مي HCWهاي مدار مدور مربوط به معادلات حل
  كنند.  تفكيك مي

هاي زير معادلات حركت نسبي با مفروضات متفاوت به فرم
  باشند:مي

فرم معادلات هيل كه با فرض مدار كپلري بدون در نظر گرفتن  -1
  ]7باشد [مياثر خروج از مركز 
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  ]7معادلات حركت نسبي غير خطي با در نظر گرفتن بيضويت مدار [ - 2
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   ]7[ در نقطه حضيض مدار ليدر اي آرايشنمايش لحظه -4 شكل

ضويت معادلات حركت نسبي غير خطي بدون در نظر گرفتت بي -3
  ]7مدار [
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  ] 7سازي شده با درنظرگرفتن اثر بيضويت [ي خطيديناميك نسب -4

)14(  

2 3

2 2

3

2 2

2 2( / ) 0

2 ( / ) 0

( / ) 0

/

(2 / )

c

c

c

c c c

c c

x y x r x

y x x y r y

z r z

r r r

r r

   
   


 
 

    

    

 

 

 

   
   




 

  

  

 همپل - را معادلات شاونرلازم به ذكر است كه معادلات بالا 
)Tschauner-Hempel(  نامند كه در اين مقاله از اين معادلات مي

بهره جسته شده است. همچنين لازم به ذكر است كه در اين مقاله 
 شدهمدار حركت سيارك آپوفيس به عنوان مدار مرجع و مبنا لحاظ 

باشد فلذا با اين مفروضات، كه مداري بيضوي و خورشيد مركز مي

خود سيارك آپوفيس مرجعي مجازي به عنوان ليدر و پيشرو 
و فضاپيماي كشنده گرانشي به عنوان فضاپيماي پيرو  شدهمحسوب 
  گردد.لحاظ مي

  د.مراجعه كر [20-22]توان به همچنين براي توضيحات بيشتر مي

  حركت نسبي در مدار بيضويبيان ديناميك 
 يضيبهاي ديناميكي نسبي را براي يك مدار لفهؤم ،در اين بخش

كت حر ويمدار بيضي در فضاپيماهاچون كه  شود.داده مي نشان
به ) Tschauner-Hempel( همپل -شاونربايد از معادلات  ،كنندمي

 وسطاين معادلات كه ابتدا ت شود. جاي معادلات هيل استفاده
  :[13] ارايه شدند به اين صورت هستندكههمپل  -شاونر
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)كه در آن محور  )x t  در جهت شعايي قرار دارد. محور( )y t  در
)جهت مسير و راستاي )z t اي مداري يـك  در طول بردار گشتاور زاويه

 دهندةنشان (')). در حالي كه 5كند (شكلسيستم راستگرد را كامل مي
)مشــتق براســاس زمــان    )t .اســت( ) 1 cose       و

3/ 2 /L G M  2شوند كه در آن تعريف ميL R    بزرگي گشتاور
   جرم است. Mثابت گرانش و  Gست. ااي مداري ماهواره اصلي زاويه

  
  ]5[ مختصات مرجعحركت نسبي در  -5 شكل
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)تغيير متغير مستقل از زمان )t به آنومالي حقيقي( )  معادله
  دهد:زير را نتيجه مي
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نشان دهنده تمايز بر اساس آنومالي حقيقي و  (')كه در آن 
]بردار پيشرانه  ( ), ( ), ( )]x y zT T t T t T t  و بردار حالت

[ ( ), ( ), ( )]Tx y z    بر اساس آنومالي حقيقي ،e ،  و
sine    شود. آنومالي حقيقي توصيف مي( )  به راحتي

 صفحه حركت درون شود.معادله كپلر محاسبه ميستفاده از با ا
( ( ), ( ))x y   و خارج از صفحه( )z  شوند. مياز هم مجزا

  گيريم:تبديل زير را در نظر مي
)18(     1/ 2, , , ,

T T
x y z x y z   
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كه در آن     با زاويه اي مداري فضاپيما پيشرو استنرخ .
ت به شكل ساده معادلا 11و هومي 10كارتر فرآيند ارايه شده توسط 

  ]:10و 11[ شوندشده زير تبديل مي

_________________________________ 
10. Caerter 
11. Humi  
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)بايد به اين نكته اشاره كرد كه مكان حقيقي , , )x y z و
)سرعت حقيقي , , )x y z  در ارتباط با مكان طيفي( , , )x y z   و سرعت

)طيفي , , )x y z     ند:هسته صورت زير ب  
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)25(  

( ) ( )
sin

( ) ( )

( ) ( )

( )

( )
( )

( )

x x
e

y y

z z

x
d

y
dt

z

 
 

 



 


   
       

      
 

    
  



 

  خارج صفحه Zاستدلال لزوم پرداختن به راستاي 
اي است) و (كه در راستاي مومنتوم زاويه Zاستفاده از راستاي 

تعميق مباحث در اين راستا بر مباني مستدلي استوار گشته است كه 
  در ادامه بيان گرديده است.

از دو منظر قابل پياده سازي و  Zبه عبارتي استفاده از راستاي 
تواند بيانگر ساختار فكري و آناليزهاي بيان است و به خوبي مي

ه است قابل مشاهد] 23[ موجود باشد. از طرف ديگر بر اساس مرجع
جايي و سرعت در اين راستا 10 برابر نسبت به كه مرتبه جابه

راستاي Y و 100 برابر نسبت به راستاي X كوچكتر است لذا در اين 
راستا ميتوان اين نتيجهگيري را انجام داد كه انرژي سيارك فضايي 

از  ستفادهات. (آپوفيس) در اين راستا كمتر اسمورد نظر در اين مقاله 
و مفاهيم مينيم تلاش كنترلي و مينيمم مصرف  منظر انرژي

توان اين استدلال علمي، مي راهگشا خواهد بود و بر اساس سوخت،
به بررسي راستاي (Z) پرداخت و بيان نمود كه اين راستا )Z( براي 

 انجام ماموريت مشروحه كار آمد خواهد بود.
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جايي و سرعت در راستاهاي 3 گانه مقايسه مرتبه تغييرات جابه -6 شكل

  X,Y,Z]8[ 

ييدي گر مفاهيم ارائه شده و تأبيان )6(شكل  چنانچه بحث شد،
بر صحت استدلال صورت گرفته خواهد بود. همچنين چنانچه 

توان به مي بپردازيم، Zبخواهيم از منظر ديگري بر استفاده از محور 
روشهاي مرسوم جهت منحرف كردن سيرك فضايي (آپوفيس) 
پرداخت. براي نمونه، چنان كه در مرجع [24] بحث شده است 
استفاده از بادبان خورشيدي پيشنهاد شده است. براي شكل (7) 
ميتوان مشاهده كرد كه عملكرد بادبان خورشيدي كه جهت 
منحرفكردن سيارك فضايي بهكار برده شده است، داراي عملكردي 
در راستاي Z مختصات قرار گرفته بر روي سيارك فضايي است (به 

  .شكل 7 توجه شود) 
  

 
اورت ه در مجبادبان خورشيدي قرار گرفته در مدار جابه جا شد -7 شكل

  ]24[ سيارك فضايي

توان به اين نتيجهگيري مطالب مستدل بيان شده ميبراساس 
رسيد كه راستاي حركتي ماموريت در نظر گرفته شده در اين مقاله، 

 بررسي و آناليز راستاي حركتي Z ، اهميت ويژهاي دارد.

گرانشي بادبان خورشيدي به  يك كشنده ]24[ مرجع بر طبق
متري در  340متر كه در ارتفاع  90×90كيلوگرم و ابعاد  2500جرم 

ساله قادر است به  5بالاي آپوفيس قرار گرفته است، در بازه زماتي 
د. كنكيلومتر مدار فضايي نامي آپوفيس را منحرف  30اندازه 
با ابعاد و نيازمند فضاپيماهايي  تر قاعدتاًهاي مداري بزرگانحراف

هاي در افق در دسترس تكنولوژي بادبان تر دارند كه فعلاًجرم بزرگ
د كه به جاي استفاده از شوخورشيدي نيست. در نتيجه پيشنهاد مي

 گيري از فناوري پرواز آرايشمند و تعدادتر، با بهرهيماهاي بزرگفضاپ
 انيد. موريت محوله را به انجام رسهاي خورشيدي مأبيشتري از بادبان

مغشوش  براي يگرانش كوپل از گرانشي هايكشنده كه دانيممي
 سيارك بين يتداخل گرانش كنند.مي استفاده سيارك يك مدار كردن 

] 24مرجع [كند. بر طبق مي تعيين را سيارك به وارده شتاب وفضاپيما
جا شده بهر كه در مدار جاتم 100×100شش بادبان خورشيدي به ابعاد 

ر توزيع مت 200در همسايگي سيارك آپوفيس به شعاع مداري يكنواخت 
افي به ميزان سال انحر 5شده اند، قادر خواهند بود كه در بازه زماني 

بر ثانيه بشوند  مترميلي 2.453كيلومتر و تغيير سرعتي به ميزان  95,6
  است.مورين مطرحه مناسب كه براي اجراي مأ

نسبي مداري در  هاي ديناميكلفهؤي مهاراه حل
  وييك مدار بيض

ي هاي ديناميك نسبي مداري در مدار بيضودر اين قسمت راه حل
 :ده استش) بيان Z(راستاي  در راستاي مانور خارج از صفحه
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)كه در آن  )z   يك ماتريس در ارتباط با
0 1

1 0zA
 

   
1و 

0( ) ( )z z    ماتريس انتقال حالت مرتبط

)با  )zA  .0است  آنومالي حقيقي است وقتي كه پيشرانه شروع به
رود. ميبه عنوان متغير انتگرال گيري به كار  كند وفعاليت مي

ه دومي ك) راه حل همگن است در حالي 26اولين عبارت در معادله (
  است.  zuراه حل خصوصي هست كه شامل ترم پيشرانه
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  ) به فرم زير است:21پس راه حل همگن براي معادله (
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دهنده وضعيت در فقدان براي نشان "^"كه در آن از علامت 
)پيشرانه بهره برده شده است. تفاوت بين وضعيت حقيقي  )z  و

0شبه حالت 0( ), ( ), ( )z z z    0بايد از مقادير حقيقي( )z   و
0( )z  زير است:  ) به شكل24و  25( با استفاده از معادلات  
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  
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كند و شروع به سوزش مي 0در  zبه طور خلاصه، پيشرانه 
با متغير  را در طول فعاليت مداوم پيشرانه فاصلهفضاپيما ميزان 

0پيمايد و بعد از آن در مكان بودن بزرگي پيشرانه مي     
توان با اضافه كردن راه حل گيرد و مكان و سرعت آن را ميقرار مي

  همگن به راه حل خصوصي به دست آورد:
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وقتي فضاپيما پيشرو با آنومالي حقيقي و نهايي وقتي فضاپيما پيشرو 
گردد و وش ميرسد، پيشرانه خاممي fآنومالي حقيقي و نهايي  با

گيرد. به اين معنا كه يرو در مكان نسبي  مطلوب قرار ميفضاپيما پ
( ), ( )f fz z   كه قيود تابع مقادير از پيش تعريف شده هستند

د. البته مقادير مذكور بايد از مكان و سرعت ندهپيشرانه را نشان مي
  ) تيديل پيدا كنند:25,24حقيقي بر اساس معادلات(
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آيد، شكل نمودار به شكل حركت ميكه از شكل بر  همانگونه
باشد كه در واقع ذات پاسخ معادلات نوساني و پريوديك مي

ثير تم ديناميكي تحت تأديناميك نسبيست. اگر چنانچه سيس
اغتشاشات و اختلالات بيروني قرار نگيرد سيستم به صورت پايدار و 

عوامل  چنانچه تأثيرنمايد. ولي ت نوساني ميمانا شروع به حرك
غتشاشي بيروني را نيز لحاظ نماييم لازم است براي كسب پاسخ ا

  نوساني و پروديك، از كنترل فعال استفاده نماييم.
در نمودار متغيير سرعت در راستاي خارج صفحه نيز چون 

باشد، مطابق انتظار با پاسخي نوساني و مشتق متغيير موقيت مي
در مورد  هاي مطرح شدهپريوديك رو به رو هستيم و استدلال

  موقعيت در مورد سرعت در راستاي خارج از صفحه نيز صادق است.
همچنين لازم به ذكر است كه هرگاه تغييرات متغيري بر 

آيد. در حسب مشتق آن رسم شود نمودار صفحه فاز به دست مي
صفحه فاز تغييرات راستاي حركت خارج صفحه بر  ادامه نمودار

رسم گرديده و از آن نتايجي حسب متغيير سرعت خارج از صفحه 
  ها پرداخته شده است.گردد كه به ذكر آنتحليلي استخراج مي

  
  به عنوان تابع آنومالي حقيقي(حل همگن) Zتغيير مكان جهت -8شكل

  
  به عنوان تابع آنومالي حقيقي(حل همگن) Zسرعت جهت  -9شكل 

  

  
  Zصفحه فاز راستاي  -10شكل 
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همچنين در اين بخش لازم است توضيح مختصري پيرامون اثر 
ست د. در نمودارهاي به دشوكنترل بر سيستم باز آرايي ارائه 
 شده براي اين سيستم، فواصليآمده از صفحه فاز كنترل معرفي

هايي) ايجاد خواهد شد كه سيكل حدي سيستم براي بازه (گپ
تعريف شده بسته نميشود. اين موضوع بيانگر آن است كه 
شرايط انتهايي براي سيستم كنترل فوق دقيقأ تنظيم نشده 
است و در اين جا لازم است كه اهميت كسب شرايط انتهايي 

  مشخص شود.
اين به خوبي بيان شده است. در  11 شكلاين مفهوم در 

0.18 با تنظيم دقيق شرايط انتهايي به ميزان شكل   
سيكل حدي بسته خواهد شد. اين مفهوم مهم و اساسي را 

صورت از پيش تنظيم شده به ]9ؤ 13[ مراجع مختلفي مانند
اند. اما در مراجع فوق به اين نكته اساسي پرداخته بيان كرده

نشده است كه شناخت شرايط انتهايي، خود مستلزم آناليز و 
  بحثهاي رياضياتي متناسب به خود است.

  
نشان دادن نقاط گپ در نمودارهاي صفحه فاز براي  -11 شكل

[0, 2 ]   

0.18را به ميزان   همچنين اگر    ،افزايش دهيم
  سيكل حدي بسته خواهد شد.

  
2به ميزان  تنظيم كردن مقدار  -12 شكل 0.18     براي بسته

  شدن چرخه حدي

ين يم اتنظ در اينجا نيز ذكر اين نكته نيز حايز اهميت است كه
ب شرايط به عنوان شرط نهايي كه به صورت پيش تنظيم انتخا

 ومحوله داشته گردد نقشي اساسي و مهم در طراحي ماموريت مي
دد تا به گراسله محئبايد با آناليز و تحليلي دقيق نسبت به ساختار مس

  خللي در اجراي موفق ماموريت مشرحه پيش نيايد.

2به ميزان تنظيم كردن مقدار  -13شكل 0.18    براي بسته
  (با جابه جايي محورها) شدن چرخه حدي

آناليز حل همگن سيستم و الزام استفاده از 
  نيروي تراست كنترلي

همپل -هاي قبلي ملاحظه شد، معادلات شاونربخشچه در چنان
داراي يك پاسخ همگن است. پاسخ همگن فوق الزاما داراي حركت 
نوساني خواهد بود كه به شدت تحت تاثير ذات نيروهاي خارجي 

تواند قرار گيرد. نكته بيان شده فوق اين موضوع را ياد آور مي
ميشود كه بايد از يك ساختار كنترلي استفاده نمائيم. لذا در اين 
حوزه سعي خواهد شد كه كنترلي براي سيستم در نظر گرفته شود. 
به عبارت ديگر معادلات همگن به واسطه نيروهاي اغتشاشي 
كيهاني مانند اثرات كرات و ديگر اجرام سماوي و نيز بادهاي 
خورشيدي و غيره ميتواند تحت تاثير قرار گيرند. لذا با به كارگيري 
يك سيستم كنترل سعي خواهد شد كه بر اين معضل غلبه گردد كه 

  در ادامه مورد بحث قرار گرفته است.
چنان چه مشخص است، با وجود اثرات نيروهاي اغتشاشي 

توان پاسخ بستهاي (داراي رفتار هارمونيك كامل) ارائه خارجي نمي
نمود و آرايش پروازي ماموريت با مشكل روبهرو خواهد شد. در اين 
جاست كه كاربرد نيروي كنترلي اثر خود را در ايجاد يك رفتار 
مناسب براي ماموريت از خود نشان خواهد داد. نتيجتأ با در نظر 
گرفتن عامل كنترلي مانور بازآرايي، ساختار مطلوب خود را باز خواهد 

  يافت. اين موضوع در ]8,20,21[ نشان داده شده است.
دهد كه در نبود نشان مي] 25[ ) مستخرج از مرجع14(شكل

عامل كنترلي رفتار ساختار بازآرايي چگونه تحت تاثير قرار خواهد 
  گرفت. 
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دارد كه با اعمال عامل كنترلي رفتار ) نيز بيان مي15(شكل
  سيستم حركتي بازآرايي كاملأ تحت كنترل در آمده است:

 
گيري معادلات هيل-پرواز آرايشي با به كار ZYبررسي صفحه   -14شكل

  ]25[كلوهسي-ويلشر بدون در نظر گرفتن نيروي كنترلي 
  

  

 
پرواز آرايشي با به كار گيري عامل كنترلي  ZYبررسي صفحه  -15شكل

  ]25[ ويلشر-كلوهسي-درمعادلات هيل
خواهيم همپل - از طرف ديگر طبق بررسي مجدد معادلات شاونر

سازيهايي به دست آمده است. اين ساده ديد كه معادلات فوق با ساده
سازي اگرچه سبب راحتي در استفاده از آنها و كاربردي شدن معادلات 
شده است و از دقت بالا و قابلقبولي نيز برخوردار است اما خود خطاي 

ه بيان اين به خوبي ب ]12[كمي را به سيستم اضافه خواهد نمود. مرجع 
موضوع پرداخته است و نشان داده شده است كه علي رغم استفاده از 

تواند ميعامل كنترلي هنوز مقداري خطاي حالت ماندگار وجود دارد كه 
همپل باشد.  - معادلات شاونر ةواسطهناشي از مدل سازي سيستم ب

  به خوبي گوياي اين موضوع است. 16شكل 
به طور پسيو و غيرفعال  طكه فقشود آخر نتيجه ميدر 

تحت  توان اين ساختار را طبق طراحي اوليه حفظ كرد و قطعاًنمي
ثير عوامل مختلف اغتشاشي بيروني اين ساختار دستخوش تغييرات أت

ايي آراست فلذا در اين جا به مامور بازخواهد شد كه عاملي نامطلوب 
 براي ايجاد مجدد ساختار مطلوب نيازمنديم.

 
  ]25[ تاريخچه خطاي حالت ماندگار -16شكل

توان به شكل زير رجوع براي تكميل بحث مي ]26[همچنين طبق 
نمود و اثر عامل كنترلي را بر روي معادلات شاونر-همپل با عامل 

  كنترلي و بدون آن ملاحظه كرد.

  
اثرات عامل كنترلي در قياس با حالت حل همگن در دستگاه  -17شكل

  ]26[ مختصات هيل
) چنان چه مشهود است، در نبود عامل 17از شكل بالا (شكل

گردد كه صحه گذاري كنترلي سيستم كاملا از رفتار طبيعي خود خارج مي
  بر لزوم استفاده از يك كنترلر مناسب براي مأموريتهاي بازآرايي است.

  گيرينتيجه
لزوم پرداختن به مقوله اجرام آسماني بالقوه خطرناكي كه حيات بر 

ها، سازند مانند شهاب سنگكره زمين را با مخاطره مواجه مي روي
در ساليان دارها بر كسي پوشيده نيست. هاي فضايي و دنبالهسيارك

ي فضايي با هاموريتأاخير اهميت پرداختن به اين حوزه و طراحي م
هاي مختلف جهت انحراف اين اجرام آسماني و تكنولوژي هارويكرد

وه فزاينده از مسير اصلي مداري خود و مرتفع كردن اين تهديد به نح
براي انجام اين ماموريت با روش مذكور،  اي رو به افزايش است.

از تكنولوژي پرواز آرايشي فضاپيماها كه به علت  استفاده
ها و مزاياي پرشماري داراي قابليت موريتيأپذيري بالاي مانعطاف

باشد، مورد توجه قرار گرفته است. هاي فضايي ميموريتأدر حيطه م
ثيرات خروج از أمعادلات ديناميكي حركت نسبي با لحاظ كردن ت
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ه شده همپل ارائ -ت شاونرمعادلا مركزيت مدار فضايي با معرفي
ي ديناميكي هالفهؤم اين تحقيق،شده در بيان له كنترلئدر مست. اس

روند. آنومالي يك مدار مرجع بيضي شكل به كار مينسبي در 
مستقل براي راحتي كار هم به عنوان يك متغير  فضاپيما حقيقي

از حركت درون صفحه جدا  خارج از صفحهشود. حركت استفاده مي
كه بتوان آن را به صورت مستقل اي به گونه شدهدر نظر گرفته 

اهميت پرداختن به راستاي خارج از صفحه به عنوان  كار برد.به
ت و همچنين راستايي تاثير گذار هم از منظر طراحي و تحليل ماموري

هاي بانموريتي مانند استفاده از تكنولوژي بادالزامات تكنولوژيكي مأ
توضيح داده شده است. حل همگن  موريتخورشيدي براي انجام اين مأ

ه شده و در ادامه با تحليل و به كارگيري ماتريس انتقال ارائ له بامسئ
گيري كنترل فعال با استفاده از كنترلر كارشان دادن نمودارهايي لزوم بهن

د قرار گرفته كيأموريت مورد نظر، مورد تأبراي بالابردن دقت در انجام م
ست كه ا كار گرفته شده در اين تحقيق ايناهميت راه حل به است.

گونه محدوديتي در استفاده نداشته و در مدارهاي روش مذكور هيچ
 باشد.كارگيري ميمركز دلخواه با دقت بالا قابل بهبيضوي با خروج از 
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