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كنترل بهينه مدت زمان مانور مداری فضاپیماها با استفاده از پیشرانهای الکترکیی

اصغر ابراهیمی1
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چیکده
در طول عمر مفید ماهواره ها )بسته به ماموریت آنها(  نیاز به تغییر مدار کاری ماهواره احساس خواهد 
شد . این تغییر می تواند شامل تغییر ارتفاع ، تغییر شیب و یا تغییر صفحه مداری ماهواره باشد. 
برای انجام این هدف میتوان از تراستر های الکتریکی استفاده کرد . با توجه به وزن کم تراسترهای 
الکتریکی در مواردی که محدودیت وزنی برای انتقال ماهواره به مدار وجود دارد آنهااستفاده می شود 
. در اين تراسترها ضربه ويژه بالا و مصرف سوخت پايين بوده و مدت زمان اين نوع انتقال زياد مي 
باشد. در این مقاله به کنترل بهینه مدت زمان انجام این مانورها پرداخته شده است . مدار اولیه و 
نهایی در این انتقال، دایروی در نظر گرفته شده ، همچنین فرض مي شود كه موتور بشكل پيوسته 
كار كرده و شتاب تراستي در طول انتقال ثابت است. از آنجايي كه در طول انتقال، تراست به طور 
مداوم به ماهواره وارد مي شود ، در طی اين مدت المانهاي مدار بطور لحظه ای و یکنواخت در حال 

تغيير خواهند بود و اين تغييرات بوسیله آنالیز Edelbaum بررسی شده اند. 
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مقدمه
امروزه حمل بار به فضا و نگهداشت محموله های فضایی در مدار با صرف کمترین میزان انرژی یکی 
از موضوعات مهم و حائز اهمیت در علوم و فن آوری فضایی و از جمله مسئله های روز صنایع فضایی 
می باشد ]1[. از همان آغاز عصر فضا، صرف انرژی حداقل برای رسیدن به فضا مورد توجه بوده است. 
هم اکنون بین طراحان فضاپیماها و طراحان حامل ماهواره یکی از بحث های مطرح، موضوع کاهش 
وزن می باشد و حتی در پاره ای موارد کاهش وزن در حد گرم، در وصول به نتایج بهینه در ماموریت 
تعیین کننده می باشد. در ماموریت های فضایی به دلایل فنی مختلف، موشک های حامل، ماهواره 
ها را در مداری که ممکن است مدار نهایی نباشد قرار می دهند و ماهواره برای رسیدن به مدار نهایی 
اغتشاشی مختلف  بدلیل وجود منابع  بود و حتی ماهواره  مانورهای مختلفی خواهد  انجام  به  ناچار 
دچار تغییر در مدار نامی خود می شوند و برای نگهداشت ماهواره در مدار تعیین شده، ناچار به انجام 
مانور خواهند بود تا افت مداری و یا تغییرات حاصله در پارامترهای مداری را جبران نمایند]3-2[. 
برای انجام این مانورها مسلماً نیاز به سامانه‌های پیشران خواهد بود که با توجه به محاسبات انجام 
مانور، میزان تراست آنها و نحوه عملکرد آنها طراحی می گردد. در این مقاله انجام مانورهای مداری با 
استفاده از پیشران الکتریکی با استفاده از سامانه  های کنترل بهینه به منظور انجام مانور در حداقل 
زمان مورد نظر می باشد. استفاده از روشهای کنترل بهینه برای انجام مانور مداری در منابع مختلف 
مورد توجه بوده است. کنترل بهینه مدت زمان مانور مداری بین دو مدار دایروی با چرخاندن صفحه 
مدار حول خط گره ای نسبی بین مدار اولیه و نهایی با استفاده از زاویه تراست خارج از صفحه که در 
هر دور ثابت بوده حاصل می شود]4[. استفاده از روش های میانگین گیری برای بررسی انتقال مداری 

تراست پایین بشکل بهینه نیز در مراجع آورده شده است]5و6[ .

اولین بار نتایج مطالعه خطی سازی مانور تراست پایین با فرض تعداد چرخش زیاد حول یک مرکز 
بیضوی  مدارهای  برای  روش  این  گرفت]7[.   قرار  بررسی  مورد   Edelbaum توسط  دارای جاذبه 
ارائه  کامل  بشکل  نتایج  این   Vinh و   Marec همکاری  با  و  شد  داده  ادامه   Marec [8[توسط
انتقال را بطور  شدند]9[. در مرجع ]10[ برای بدست آوردن عبارت هایی که تغییرات پارامترهای 
یکنواخت برای هر نوع انتقالی نشان دهد روابطی آورده شده است . در مراجع ]11[ و ]12[ برای 
حل مسائل مشکل تر با در نظر داشتن محدودیت های واقعی  مانند عدم کروی بودن زمین و در نظر 
گرفتن پارامتر   با رویکرد آنالیزی و عددی این کار انجام شده است .همچنین در مراجع ]13[ و 
]14[ به کنترل بهینه مانور مداری تراست پایین برای دو حالت با محدودیت زمانی و بدون محدودیت 

زمانی پرداخته شده است. 
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در این مقاله ابتدا مانورهای مداری مورد نظر شرح داده می شوند، برای بررسی این مانورها در این 
مقاله در یک بخش به تغییر ارتفاع و شیب مدار بطور همزمان و در بخش دیگر به تغییر ارتفاع و زاویه

بترتیب بصورت  با صفحه استوا مدار بطور همزمان پرداخته می شود که  Ω ، زاویه صفحه مداری 
( نشان داده می شوند.  Ω,V( و انتقال )V, i( انتقال

پس از مطالعه و استخراج دینامیک مانورهای مورد نیاز ، با استفاده از روشهای کنترلی و الگوریتم های 
بهینه سازی، انجام این مانورها با مد نظر داشتن مانور درحداقل زمان بررسی شده اند.

تغییرات پارامترهای مداری در مانورهای متداول فضاپیماها

بسته به مدار اولیه ماهواره که توسط ماهواره بر حاصل می گردد و مدار نهایی که در آن  ماهواره به 
انجام ماموریت می پردازد، مانورهای مختلفی ممکن است انجام پذیرد. در این مانورها، پارامترهای 
شش گانه کپلری مدار ممکن است دستخوش تغیر گردند. در این مقاله برای بررسی تغییرات لحظه 
ای پارامترهای مداری از آنالیز Edelbaum استفاده می کنیم]15[، در این روش تغییرات مذکور 

توسط معادلات لاگرانژ به فرم گاوسی بیان می شوند:       

)1(

 	                                       		 )2(

	         (3)             

 	)4(

)5(

	 						                    )6(

در روابط فوق a، نصف قطر بزرگ،  زاویه میل و  زاویه صفحه مدار با صفحه استوا   بردار تراست 
در جهت مماس ،  بردار تراست در جهت نرمال ،   زاويه بين بردار تراست و صحفه مداري )زاويه 
ياو( و موقعيت زاويه اي متوسط مي باشد. زاويه ياو  ، در هر دور ثابت بوده و تنها مولفه هاي 
مماسي و خارج از صفحه تراست را در نظر مي گيريم. چون مدار دايروي فرض شده خروج از مرکز  

برابر صفر بوده و بنابراين خواهیم داشت :
       		    	                              (7)
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‌M آنومالي متوسط ، آنومالي حقيقي و  موقعيت زاويه اي مي باشد.
با توجه به کاربرد در ماموریت های مختلف ماهواره ها ابتدا به بررسی جداگانه انتقال تغییر ارتفاع و 
تغییر شیب مدار ماهواره در بخش انتقال )V, i(  و تغییر ارتفاع و زاویه   مدار ماهواره در بخش  
( مي پردازيم و در پایان با استفاده از روابط بدست آمده مسئله را بشکل بهینه حل          , V(انتقال

می نمائیم.

)V, i( کنترل بهینه حداقل زمان در انتقال
در اين انتقال متغيرهاي حالت، شيب مدارi  و سرعت ماهوارهV  و متغير كنترلي زاويه ياو  مي 
باشد. با توجه به معادلات  و  برای تغییرات لحظه ای سرعت و 

شیب ، هامیلتونین را بشکل زیر می نویسیم :
	 

                                                
       )8(

	  							     
  و  ضرائب لاگرانژ می باشند . هدف ما بدست آوردن حداقل زمان انتقال با در دست داشتن 

شرايط اوليه  و شرايط نهايي   مي باشد:
                                                                                        )9(

	                                                                              )10(
 

  تابع معيار برای کنترل بهینه حداقل زمان بصورت زير تعريف مي شود :
                             )11(

	                                                                                                       
شرايط لازم براي بهينه شدن سامانه  بصورت زير است :

	  )12-الف(                                                                                            
		         			   	                   	

 )13-الف(                                                                                              

)14-الف(                                                                                                                                                                                                
با بکارگیری معادله ها میلتونین ) معادله 8 ( بدست آمده برای انتقال مداری مورد نظر، و حل 
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معادلات فوق در نهایت شرایط ذیل که قابل بکارگری در حل مسئله هستند، حاصل می شوند:
)12-ب(

)13-ب(

        				   14-ب(
 با توجه به شرط transversality و اینکه هميلتونين ، تابعي از زمان نمي باشد و بنابراين در تمام 

مدت برابر صفر است:
                 							     

	                           (15)
در نتيجه از معادله )13( داريم :

                           					     	     	
     	                           (16)

              						    
		               (17)

با توجه به ثابت بودن تراست در طول انتقال از رابطه بالا نتيجه مي گيريم   ثابت مي باشد 
يعني :

                       					   
		               (18)  

بدين ترتيب مقدار  در لحظه اوليه تعيين مي شود :

                       					   
			                (19)
       							     
	       	   	              (20)                                        
همچنين قانون كنترل بهينه با توجه به   و بشكل زير مقدار  را در هر لحظه تعيين مي كند :

 						           (21)	
                             						    

بوسيله معادله بالا و با توجه به ثابت بودن  مقدار V در هر لحظه تعيين مي شود :

      				    (22)	
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با انتگرال گرفتن از رابطه  با توجه به مقادير موجود تغيير زاويه شيب مداري 
در هر لحظه مشخص مي شود :       

      	 			                                         
( 23)

تغيير سرعت مورد نياز نيز بشكل زير بدست مي آيد :

   			 
	                               ( 24)

با توجه به اينكه   بنابراين با مشخص شدن تغييرات سرعت، زمان نهايي انتقال بدست 
مي آيد :

                    								      
                                     ( 25 )

معادلات )21( ، )22( و )23( تغييرات زاويه ياو تراست ، سرعت  و زاويه شيب مدار را در هر لحظه و 
معادلات )24( و )25( سرعت مورد نياز براي انتقال و زمان نهايي انتقال رامشخص مي كنند.

)V , Ω(کنترل بهینه حداقل زمان در انتقال
 هدف در این بخش انتقال از حالت اولیه  حالت نهایی  بدون تغییر شیب مدار

 می باشد. با توجه به روابط  و  برای تغییرات لحظه ای سرعت و زاویه

:  هامیلتونین را بشکل زیر می نویسیم

        				  
			              ( 26 )

شرايط لازم براي بهينه شدن سامانه  بصورت زير است :

				    (الف- 27)      
			      						    

		  (الف-28)                    
				    		    			 

		       	  (الف-29)      
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و با بکارگیری معادله ها میلتونین) معادله 26( و حل معادلات فوق، خواهیم داشت:

  						        	  	
	  	 (ب-27)       

                                                                                                                                                  
        							     
			   (الف-29)                                                                             

همانند بخش قبل با توجه به شرط transversality و اینکه هميلتونين ، تابعي از زمان نمي باشد،  
پس بنابراین :

   								                                                          
(30)

         							     
                                      (31) 

بطور مشابه با بخش قبل و انجام محاسبات لازم: 

   

			 

	      	                            (32)

                                 					   
	                          (33) 

           			                            (34) 

                  						    
	                          (35) 
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       	                          (36)

با مقایسه با رابطه بدست آمده برای  واضح است که :
      						                      (37)	                                                            

    				  
                                       (38)  

بدین ترتیب با دسته معادلات فوق، مسئله کنترل بهینه زمان مانور مداری فضاپیما در مدار قابل حل 
خواهد بود.

شبیه سازی و حل عددی مسئله

(  با نام های A و B تعریف می کنیم.  , V( و  )V, i( در این قسمت دو انتقال بطور نمونه برای انتقال های
مشخصات این دو انتقال در جدول 1 و نتایج بدست آمده در جدول 2 آورده شده است.  در انتقال A در 
نظر داریم ماهواره ای را از مداری با نیم قطر اصلی  و با شیب   
به مدار نهایی با شیب    و با نیم قطر اصلی  منتقل 
کنیم.برای این کار از تراستر الکتریکی  با شتاب  استفاده‌می کنیم .

با اطلاعات داده شده و با توجه به رابطه )15(،   بدست می آید با قرار دادن 
در    رابطه )24( مقدار  محاسبه می شود.  این مقدار و

حداقل مدت زمان مورد نیاز برای این انتقال بوسیله رابطه )25( ، 191.26 روز تعیین می شود.
با قرار دادن  در رابطه )21( مقدار β  بشکل تابعی از زمان بدست می آید . که در پایان زمان انتقال 
این مقدار برابر  می باشد. زاویه بهینه β برای حداقل سازی مدت زمان انتقال 
A نسبت به زمان در شکل )1( آورده شده ، همچنین ارتفاع و شیب مدار ، برای این انتقال بصورت 

تابعی از زمان در شکل های )2( و )3( آورده شده است .
با  و  اصلی    قطر  نیم  با  مداری  از  را  ماهواره  خواهیم  می   B انتقال  در 
 به مدار نهایی با  و با نیم قطر اصلی  
تراستر  از  اینکار  برای   . باشد  برابر   می  نهایی  و  اولیه  مدار  . شیب  کنیم  منتقل 

الکتریکی  با شتاب  استفاده می کنیم .
با اطلاعات داده شده و با توجه به رابطه )38(   بدست می آید . با قرار دادن 
این مقدار ، f و  در رابطه )33( ، زاویه  بهینه بشکل تابعی از زمان بدست می آید که این بشکل 
یک منحنی در شکل )4( آمده است . مدت زمان این انتقال بوسیله رابطه )25( ، 148.07روز تعیین 
می شود.  مقدار نهایی در انتهای زمان انتقال 4.55 درجه می باشد. همچنین  زاویه  صفحه مدار 

نسبت به زمان برای انتقال B بشکل تابعی از زمان در نمودار )5( آورده شده است . 
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نتیجه گیری

در این مقاله به بررسی مانورهای مورد نیاز برای تغییر مدار کاری ماهواره به وسیله تراستر الکتربکی 
با وزن کم پرداخته شد و بوسیله آنالیز Edelbuam تغییرات لحظه ای پارامترهای مدار را در نظر 
گرفته و توسط زاویه β بعنوان متغیر کنترلی، مدت زمان تغییر ارتفاع مدار ، تغییر شیب مدار و تغییر 
 ) , V( و انتقال )V, i( مدار را به حداقل رسيد.این کار در دو بخش تحت عنوان انتقال Ω زاویه
انجام شد که برای هر مورد مثالی آورده شده است. مدت زمان انتقال و نحوه تغییر زاویه تراست به 

عنوان متغیر کنترلی برای هر مثال در نمودارهایی که به عنوان ضمیمه آورده شده پیداست.

Ω
(deg)

i
(deg)

a
(km) مدار انتقال

آزاد 28.5 7000 اولیه
A

آزاد 0 42166 نهایی
0 10 7000 اولیه B
10 10 42166 نهایی

B و A جدول1. مشخصات انتقال های

زمان 
انتقال

)day( (km/s) (deg) (deg)
مورد

191.26 5.7837 66.75 21.98 A

148.07 4.477 4.55 1.86 B

B و A جدول 2. نتایج بهینه سازی انتقال های 
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A بهینه نسبت زمان برای انتقال β شکل 1 . تغییرات زاویه تراست

A شکل 2 .تغییرات شیب مدار ماهواره نسبت به زمان برای انتقال
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A شکل 3 . تغییرات سرعت ماهواره ارتفاع مدار ماهواره نسبت به زمان برای انتقال

B بهینه نسبت به زمان برای انتقال β شکل 4 . تغییرات زاویه تراست
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B صفحه مدار ماهواره نسبت به زمان برای انتقال Ω شکل 5 . تغییرات
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