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In this paper, Design of flight trajectory in unpowered phase namely “Coast Phase” 
which is important in energy reduction in transition orbit of spacecrafts and launch 
vehicles is considered. To this aim, the velocity impulse at both sides of the transition 
phase (between initial and final orbits) is described as a parametric function of the 
geometry of the path. Then the optimal coasting trajectory is proposed using simple 
minimization techniques like Fibonacci Search Method and a Velocity-Required Based 
Steering technique simultaneously. A numerical study is performed using a three stage 
launch vehicle with a coast phase between second and third stages to show that the 
proposed technique is capable to produce optimum transition trajectory and since it is 
accompanied by guidance technique could be used as an online technique. 
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سرشِ(به طراحي مسير پروازي در فاز موتور خاموش در اين مقاله و كه در مدار انتقالي ماهواره) فاز برها
مي فضاپيماها به با استفاده از پارامترهاي مؤثر. شود، پرداخته شده است عنوان ابزار مهمي براي كاهش انرژي استفاده

ر و استفاده از بين(سرعت در دوطرف مسير) اختلاف(وابط حاكم بر مكانيك مداري، مقدار ضربه بر هندسة مسير
و مدار نهايي ازبه) مدار اوليه و سپس با استفاده صورت تابع پارامتريك از هندسة مسير توصيف شده است

و استفادة همزمان از يك روش هدايت مسير هاي سادة كمينه تكنيك مبتني سازي مانند روش جستجوي فيبوناچي
بر مطالعة عددي با استفاده از مشخصات يك ماهواره. بر سرعت لازمه در هر لحظه، مسير بهينه طراحي شده است

و سوم انجام شده است مرحله سه مي. اي با يك فاز سرش بين مراحل دوم دهد كه براساس شرايط مرزي نتايج نشان
بهبهصورت مناسب خواسته شده، طراحي مسير پروازي لازمه به و درعين حال، قابليت آن را عنوان دست آمده است

ميبه Onlineيك روش با كاربرد طراحي  .دهد دليل همزماني با سيستم هدايت مسير، نشان

سرش، بهينه ماهواره: هاي كليدي واژه  سازي، مكانيك مدارهاي فضايي، مدار انتقالي بر، مسير پروازي، فاز

 مقدمه

و هاي ماهواره موشكةسازي مسير پروازي خصوصاً در حوز بهينه بر
. سال اخير بوده است50در مهميفضاپيماها، موضوع تحقيقاتي

از توسع از فعاليتةپيش ها دراين كامپيوترهاي ديجيتال، بسياري
رويزمينه  روش بر مي تعيين شد كه حل آنها هاي تحليلي متمركز

و فرضيات زيادي بود سازي نيازمند ساده درحال حاضر با استفاده. ها
و توابع توانمياز قدرت بالاي پردازش،  حجم پيچيدگي روابط
بر مسئله موردنظر  شرايط داد تا به نحو مطلوبي افزايش را حاكم

.گيرد تري مورد بررسي قرار دقيق
هاي مختلفي مورد به صورت مسئله طراحي مسير بهينه،

ميلاًمث. بررسي قرار گرفته است يك اين مسئله را توان به صورت
مقدارةبندي كرد، كه متناظر با يك مسئل مسئله كنترل بهينه فرمول

دو نقطه بر اينكه اين روش عموماً علاوه].1-8[ اي است مرزي
ميكاهب Offlineصورتهب شود، چون معادلات الحاقي اينر گرفته

در سيستمةغيرخطي هستند، محاسب مسئله كاملاً هاي پيچيده آنها

از يك طرف، علاوه بر مشكل همگرايي. بسيار مشكل است
در الگوريتم روش هاي تكرارشونده به اين و وابستگي زياد آنها ها

ع بعضي از پارامترهاي بهينه،حدس اوليه ددي سازي تحليل
از طرف ديگر هيچ تعبير. استبر هاي فوق عموماً زمان روش

بر اساس آن بتوان  حدس فيزيكي از اين پارامترها وجود ندارد كه
كه است معايب روش فوق باعث شده. به دست آورديخوب اولية
تو روش جه قرار هاي ديگري نيز براي طراحي مسير بهينه مورد

از بين آنها مي ب گيرند كه هاي رياضي طراحي الگوريتم«ه توان
بر هاي رياضي طراحي مسير، يا مبتني الگوريتم. اشاره كرد»مسير

و معايب،1بندي بر شبكه گراف هستند يا مبتني هر يك محاسن كه
معمولاً خيليبر گراف هاي مبتنيروش. دارندمختص به خود را 

و از نظر دقيق هستند ولي سرعت همگرايي آنها بسيار كم است
بر هاي مبتنيدر روش].9[پيچيدگي محاسباتي مرتبه نمايي دارند 

هاي هندسي، ابتدا با درنظرگرفتن سينماتيك گراف نظير روش

 
1. Grid 
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و سپس الگوريتم شودميپذيري ساخته پرنده، گراف مشاهدهةوسيل
ترين مسير از هر گره مورد استفاده دايجسترا براي جستجوي كوتاه

در صفحه يعنيل اين الگوريتمحاص. گيرد قرار مي ها عموماً مسيري
دو بعدي است بندي عموماًبر شبكه هاي مبتني روش].9[ يك مسير

در زمان بلادرنگ را دارند ولي اگر معيارهاي قابليت همگرايي
مي ديناميكي وسيلة در آنها لحاظ شود، با مشكل مواجه . شوند پرنده

،]10[ مسير استفاده شده استاز الگوريتم ژنتيك نيز براي طراحي
.كند كه جواب نزديك بهينه توليد مي

در ماهواه بهينهةروش ديگر مسئل ها برمبنايبر سازي مسير
ميكر كمينه و اين مسئله نيز دن تغييرات سرعت لازمه صورت پذيرد

هنگام رسيدن به فاز.]12و11[است انرژيةمعادل مصرف كمين
بادر، سرعت حقيقي پرنده بايو زمان خاموشي موتو١سرش متناظر

)سرعت لازمه. سرعت لازمه باشد )rVخاموشي موتور،ةدر لحظ
در  يك كميت مشخصي نسبت به يك بردار موقعيت داده شده

و بردار موقعيت پاياني است، به با كه ماهواره طوري همان لحظه بر
پروا اين سرعت مي شدز آزاد پيشتواند در يك مسير ه جهت بيني

.گيردرسيدن به نقطة پاياني قرار
در) اختلاف(در اين مقاله، انتقال ناشي از دو ضربه سرعت

و مدار نهايي(دوطرف مسير  صورت بهينه براي تعيينبه) بين مدار اوليه
مي سرعت لازمه به جهت احراز از پيچيدگي روابط هندسي. آيد دست

هاي هندسي به آن پرداخته شده، با تكيه بر روش]12[كه در مقالة 
، سعي بر اين شده]14و13[حاكم بر مكانيك مداري مبتني بر روابط 

است كه از مدل رياضي مناسبي براي كسب سرعت بهينه در طراحي
سرش استفاده شود كه در ادامه به آن پرداخته مي طوربه. شود مسير

نيز استفاده شده تا در هر لحظه پارامترهايQهمزمان، از روش هدايت 
ب سرش كه مداري .يضوي است حاصل گرددمدار بهينة

 سازي مسئله مدل

از قطع تراستoiمسير بيضوي اوليةة، هندس)1(شكل را بعد
در  اي خواسته شدةو مدار دايرهc)سرش(، مسير انتقال r(t)فرضي

dب. دهد نشان مي از ، موشكXدر محل∆1Vكارگيري ضربةهبعد
سرش يابدميدستX درVcبه سرعت راcو متعاقباً مسير

اي، سرعت مداري دايرهY در∆2Vبا اعمال ضربة ديگر. پيمايد مي
(µ/rd)1/2 مي مدار انتقالي است٢اوج كه نقطةY محل.دشو حاصل

سرش. نيستدر ابتدا مشخص   را تعيينcمقالة حاضر، مدار انتقال
مي كند درحالي مي براي. نيمم باشد كه مقدار ضربة كل موردنياز

از مجموعه بهينه و سرعتY، ورودي بهينة نقطة∆2Vو∆1Vاي

1. Coast phase 
2. Apogee  

cبهينة
∗Vموشك در Xروي مدار cسرعت لازمة. شود، ثبت ميVr

به ايندر cعنوان حالت
∗Vبهينه تعريف خواهدشد.

 تعريف پارامترهاي هندسي

بهدر اينجا المان در مسئله تعيين هاي مداري عنوان متغيرهاي حالت
در شرايط پروازي،. شوند مدار انتقال بهينه درنظرگرفته مي

و برحسب بردار پارامترهاي هندسي مداري براساس اصل مومنتوم
و سرعت مي موقعيت :]14و13[ شوند مطابق زير تعيين

{a, e, i, ω, υ, Ω}= f(r,V) , for Initial Orbit (1)

{ac, ec, ic, ωc, υc, Ωc}= f(rc,Vc) , for Coasting Orbit 

و هايفصل مشترك صفحات مدار OA،)1(در شكل اوليه
و  و انتقالي است هايفصل مشترك صفحات مدار OXنهايي . اوليه

. كند قطع ميiميلةو با زاويB صفحة استوا را درi0ةاوليمدار
 زاوية. كند قطع ميidميلةو با زاويE نيز صفحة استوا را درd مدار
υبه عنوان المانtrue anomaly خطOX كه از نقطة حضيض

مي مدار اوليه اندازه مي گيري .شود شود درنظر گرفته

و نسبت آنها به صفح هايمدارةهندس-1شكل  استواةمرتبط

از زاوية انتقال اندازها عبارتυcةزاوي در ست گيري شده
از المان  در صفحةXنقطة true Anomalyصفحة مدار انتقال كه

ب ميهانتقال مداري .آيد دست
از مدار اوليه به مدار انتقالي، چرخش صفحة مداري راφةزاوي
از روابط مكانيك مداري خواهيم داشت. سازد نمايان مي :با استفاده

i c

i c

cos
.

φ =
h .h

h h
(2)

در آن اي مخصوص ترتيب، بردارهاي ممنتوم زاويههبhcوhiكه
و انتقالي هستند دو بردار از حاصل. مدارهاي اوليه  ضرب خارجي اين

ب و سرعت متناظر خود ميهبردارهاي موقعيت فوقةزاوي. آيند دست
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15/برهاي ماهوارهطراحي بهينة مدار انتقال در موشك

مدار اوليهةمدار انتقال به صفحةانتقال بردار سرعت از صفح براي
.گيرد مورد استفاده قرار مي

,ac{پارامترهاي مداري مسير انتقالي ec, ic, ωc, Ωc{در كه
و از يك مدار انتقالي به مدار  ديگر فرق اين لحظه مشخص نبوده

الباقي متغيرها از پارامترهاي. سازي هستند كنند موضوع بهينه مي
اوليه هايبراي مدار)Ωوi،θ،ωمانند(قبل تعيين شده مداري از

در شكل فوق راYكه نقطةυcزاوية،.و نهايي قابل حصول است
و شودميدر نظر گرفته مستقل يك متغير آزاد،كند مشخص مي

مي المان از متغير عنوانبهتوانند هاي ديگر و پارامترهايυcتابعي
.ديگر بيان شوند شناخته شدة

 نياز موردةبسط توابع ضرب

سرش بهينه به مي مدار انتقالي شود كه ضربة كل مورد صورتي تعريف
در2شامل(نياز  ، VcوV. كمينه باشد)YوXضربة سرعت
سرش در محل ترتيب سرعت پرنده در مدارهاي به و . استXاوليه

:بنابراين مجذور افزايش سرعت مورد نياز در اين محل عبارت است از
2

2 2
1 c

c

2 1 2 1V (V V) ( ) ( )
r a r a

 
∆ = − = µ − − µ − 

  
(3)

بVdو Vcaهمچنين  هايترتيب سرعت پرنده در مداره،
در محل و نهايي بنابراين مجذور افزايش سرعت. استYسرش

در مورد ازا عبارتاين محل نياز :ست
2

2 2
2 d ca

d d c

2 1V (V V ) ( )
r r a

 µ
∆ = − = − µ − 

  
(4)

از كل ضربة موردا عبارت4و3مجموع معادلات نياز ست
از مدار اوليه به مدار نهايي و كل ضربة موردYمحل. براي انتقال

سرش دارد .نياز بستگي به نحوة انتخاب مسير

 تعريف تابع هزينه

بسازي مسير پروازي براي بهينه سرش، تابع محدب هزينه ه انتقالي
مي صورت :شود زير تعريف

2 2
1 2J V V= ∆ + ∆ (5)

از متغير آزاد غيرخطييفوق، همگي پارامترها تابعةدر معادل
υcعبارت ديگر،به.دهستن υcو مقدار استتنها متغير تحت كنترل
بةبهين ميهآن مطابق مفهوم رياضي زير :آيد دست

[ ]c cm in J ( )∗υ = υ (6)

و استفاده از شرايط مدار اوليه، پارامترهاي و با حصول اين كميت
ب ميهمداري مسير سرش بهينه :آيند دست

* * * * * * * * * *
c c c c c c c c c c{p , a , e , i , ,  , }= f( , ),   = ω Ω υV r r r (7)

ميمي جستجويدر ادامه به روش مناسب .شود نيمم تابع پرداخته

١روش جستجوي فيبوناچي

و برحسب از آنجاكه تابع هزينه به عنوان شد،υcصورت يك بعدي
هاي جستجو براي توابع يك بعدي مورد كافي است كه يكي از روش

مي روش. استفاده قرارگيرد به هاي متعددي وجود دارد كه توان
و،4، نيوتن3سكتوربي،2هايي چون گلدن سكشن روش ... فيبوناچي

هاي دليل استفاده از بازه اشاره كرد كه در ميان آنها روش فيبوناچي به
به(نامساوي  در محدودة مورد نياز، توانايي) كارگيري سري فيبوناچي با

].16و15[تر نقطة كمينه تابع دارد مناسبي را در يافتن سريع
}سري فيبوناچي ( )}F kمي به :شود صورت زير تعريف

0 1 1 11 ; , 1, 2,...k k kF F F F F for k+ −= = = + = )8(

]اگر , ]k ka b،kدهيمامُين فاصلة نامعلوم باشد، قرار مي:
)9(( ) ( )1

1 1

1 , 1,..., 1n k n k
k k k k k k k

n k n k

F F
a b a a b a k n

F F
λ − − −

− + − +

 
= + − − = + − = − 

 

 

( )
1

, 1,..., 1n k
k k k k

n k

F
a b a k n

F
µ −

− +

= + − = − )10(

)اگر ) ( )k kJ Jλ µ<ازستا جديد نامعلوم عبارتةآنگاه، فاصل
1 1[ , ] [ , ]k k k ka b a µ+ + غ= ورت؛ــصنــايرـيــدر

1 1[ , ] [ , ]k k k ka b bλ+ + م= شود تا اينكهيـاين مسئله تكرار
1 1 , for some tolerance 0k kb a ε ε+ +− < قــس< رارــپس

.:مـيــده مي
2

11* ++ += kk
c

baυ

 روش هدايت مسير

با اين مسئله، هدايت مسير ماهواره در بر به شرايط پاياني، معادل
براي اين منظور. استسمت صفر بهVgهدايت بردار سرعت حصول
سياستةايد.]11[ استفاده شده استQاز مكانيزم الگوريتم هدايتي 

در اينجا اتخاذ شده عبارت از ثابت هدايتي كه  كردن نقطة است
در هر لحظه روانه از حالت سازي و سپس هدايت بهينة موشك

درrهاي بردار لفهؤم. سازي جديد اغتشاشي به يك نقطة روانه
از واحد اندازهQماتريس  فراهم ) IMU(گيري اينرسيال مستقيماً
م و cيا(Vrهاي سرعت لازمه لفهؤشده

∗V(كه از مسير بهينه اي
*توسط 

cυميهب درQهاي ماتريس ورودي.ندشو دست آمده حاصل
مي هنگام هر سيكل، به .شود سازي

1. Fibonacci search method 
2. Golden section 
3. Bisector 
4. Newton 
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 مثال عددي

ةجهت بررسي الگوريتم، توليد مسير پروازي براي قراردهي محمول
در مدار دايره200 كيلومتري مدنظر قرار گرفته400اي كيلوگرمي
آورده شده)1(هاي لازم براي تحليل عددي در جدول داده. است
 آمده)2(همچنين شرايط نهايي خواسته شده نيز در جدول. است
در ابتداي. است ،سازي پرواز شبيهبا توضيحاتي كه قبلاً داده شد،

روش ماهواره و دوم خود را براساس بر در فاز قدرتي مراحل اول
و سپس در طول فاز موتور روشن دهدمياي انجام چرخش جاذبه

از ظرفيت پيشرانشيةمرحل مبادرت به انجام،سوم، با استفاده
.دكن افزايش سرعت تا رسيدن به شرايط نهايي مي

 هاي اوليه داده-1جدول

20 × 103 kg WTOT 

250 kg WPL 

83 × 103 kgf T1

67.5 × 103 kgf T2

14.5 × 103 kgf T3

26 sectb1 

18 sectb1 

120 sectb2 

6378 kmRE

 شرايط نهايي خواسته شده-2جدول

28.5 deg id

50.0 degΩd

400 kmHd

را براساس زاوية هندسيJ، نمودار تابع هزينة)2(شكل
υcبا استفاده از روش. دهد به ازاي يك لحظه نشان مي

بهينه در هر لحظه حاصلυcجستجوي فيبوناچي، مقدار 
*، نمودار مقادير بهينة)3(شكل.شود مي

cυزمان را در مدت
Qطور همزمان، از روش هدايتبه. دهد مورد نظر نشان مي

استفاده شده تا متعاقباً پارامترهاي مدار بهينة سرش كه مداري
، نمودار تغييرات كاهشي)4(شكل. بيضوي است حاصل گردد

Vgو سرعت زاويه در اي پرنده، زواياي بردار تراست موتور
زمان استفادة الگوريتم هدايت جهت برحسب زمان در مدت سه

مي) مرحلة سوم(مسير  سازي تا رسيدن حلقة شبيه. دهد را نشان
نمودار نهايي. يابد به ارتفاع مداري خواسته شده ادامه مي

و ارتفاع در شبيه سازي مسير پروازي در شكل تغييرات سرعت
در محيط متلب توسعه سازي اين شبيه. قابل مشاهده است)5(

.يافته است

 براي يك لحظهυcتوليدشده برحسبυc(J(تابع تغييرات-2شكل

*نمودار-3شكل
cυسازي در لحظات بهينه توليدشدهةبهين 

و سرعت زاويهVgنمودار تغييرات كاهشي-4شكل اي، زواياي تراست موتور
 زمان هدايت مسير جهت برحسب زمان در مدت در سه
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و فناوري فضاييپژوهشي-علميةفصلنام علوم
و زمستان/5ةشمار/2 جلد  1388پاييز

17/برهاي ماهوارهطراحي بهينة مدار انتقال در موشك

و سرعت برحسب زمان تا رسيدن به مدار نهايي-5شكل  نمودار نهايي تغييرات ارتفاع

و نتيجه  گيري خلاصه

و شرايطةبر براساس هندس بعدي سرش يك ماهواره مسير سه مسير
ب و انتهايي آن وهابتدايي بهينه برايصورت تحليلي توسعه داده شد

م بشدن عنوان پارامترهسير انتقالي، مقدار تغييرات سرعت موردنياز
ب و در ميزان مصرف انرژي پرنده از يك پارامترهاصلي صورت تابعي
و از روش روش هندسه مسير تبيين شده هاي جستجو همچون

و براساس الگوريتم فوق،ة، هندسچيفيبونا مسير سايز شده
ما المان و هوارههاي مداري مسير انتقالي يك از ابتدا تا انتها بر نامي،

و شبيه مدل وسيلةهب نرم سازي شد سازي به دليل. افزاري تعيين
، روش فوقQهمزمان با يك الگوريتم هدايتي مانند هدايتةاستفاد

ب يك Onlineصورتهقابليت استفاده و اين مسئله را خواهد داشت
ميمحس برتري .دشو وب

ب به براي هر ماهوارهرا آمده دستهفرآيند بر يا فضاپيما كه نياز
سرش قابل توجه يا مدار انتقالي داشته باشد خوبيهبتوانميمسير

وكردو اجرا سازي پياده و كافي است كه با سيستم هدايت، ناوبري
بنابراين،. بر را روي مسير بهينه نگه داشت كنترل، بتوان ماهواره

سي يكپارچه بسازي اين مسئله با و كنترل پرنده صورتهستم هدايت
و دنبال6 در كل زمانكر درجه آزادي از روش فوق دن مسير حاصل

.تواند ادامه تحقيقات اين مقاله تلقي شود پرواز، مي
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