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تیک دو هدفه در این مقاله به تعیین مسیر بهینه انتقال یک ماهواره نمونه از مدار انتقال ژئوسنکرون تا مدار زمین ثابت با استفاده از الگوریتم ژن  
اي بودن مانورهاي مداري، تعیین شده و سپس با فرض ضربه در ابتدا با توجه به قیود فیزیکی حاکم، تعداد مدارهاي واسطه. پرداخته شده است

- خروجی الگوریتم بهینه. اند که میزان مصرف سوخت و زمان کل انتقال ماهواره کمینه گردداي تعیین شدهپارامترهاي مدارهاي واسطه به گونه
در انتها، نتایج به دست . گرددنقطه مناسب انتخاب می ی،اي از نقاط بهینه است که با توجه به اهمیت توابع هدف و شرایط طراحسازي، مجموعه

که میزان مصرف سوخت وهمچنین عدم  سازي انتقال مداري درحالیهمچنین بهینه. گذاري شده استمقایسه و صحه STKافزار آمده با نرم
  .بهینه ایستگاه زمینی تعیین گردیددسترسی به ایستگاه زمینی بهعنوان توابع هدف درنظرگرفته شده باشند نیزصورت گرفته ومحل 
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 In this paper, multi-objective Genetic Algorithm has been employed to find the communications 
satellite optimal transfer trajectory from geosynchronous transfer orbit (GTO) to geosynchronous 
orbit (GEO) as the destination operational zone. Because of satellite high specific impulse, Orbital 
maneuvers are considered as impulsive maneuvers in this paper and number of intermediate 
orbits has been found in order to physical constraints. In this systematic approach, both 
minimum-time and fuel-saving using constant acceleration simultaneously as the problem 
strategy to find the optimal transfer trajectory between two orbits. Set of optimal trajectories are 
plotted in Pareto Front and transfer trajectory can be selected from these points. Finally, the 
results are compared with the results obtained using STK software and good agreement has been 
revealed. 
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 مقدمه - 1

هاي فضایی از اهمیت  تعیین مسیر انتقال ماهواره به مدار نهایی در مأموریت
مسیر انتقال ماهواره با توجه به شرایط طوري . است بسیار بالایی برخوردار

این تابع . شود که مقدار تابع هدف خاصی کمینه یا بیشینه گرددتعیین می
گردد که ممکن هدف با توجه به شرایط طراحی و هدف مأموریت تعیین می

هاي است میزان مصرف سوخت، زمان انتقال، میزان دسترسی به ایستگاه
مسیر انتقال . ي سطح زمین یا هر پارامتر دیگري باشدزمینی مشخص بر رو

گردد که با رعایت تمام قیود و الزامات حاکم، تابع مورد نظر طوري طراحی می
  .کمینه یا بیشینه گردد

ي پیدا کردن مسیر بهینه براي  تحقیقات و مقالات انجام شده در زمینه

. استغیرمستقیم  هاي مستقیم وي روش مانور ماهواره، شامل دو بخش عمده
روش غیرمستقیم شامل بدست آوردن شرایط لازم براي بهینه بودن مسیر، با 

که منجر به یک مسئله با شرایط اولیه و  استاستفاده از حساب تغییرات 
هاي عددي قابل حل گردد که معمولاً با استفاده از روشنهایی معلوم می

شود که با ن زده میهاي مستقیم، یک جواب پیوسته تخمیدر روش. است
  .]1[آید سازي پارامترهاي این تخمین، پاسخ بهینه بدست میبهینه

هاي کنترل بهینه مانند توان به روشمی میرمستقیغهاي از جمله روش
. ریزي دینامیکی اشاره کردروش برنامه و 2روش بنگ بنگ ،1پنتریاگیناصل 

سازي میزان مصرف سوخت بین دو مدار هم توان به بهینهبه عنوان مثال می
                                                                                                                                           
1- Pontryagin 
2- Bang-Bang 
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سازي همزمان و بهینه ]2[صفحه با قید زمان انتقال ثابت به روش پنتریاگین 
 .اشاره کرد]3[روش بنگ بنگ  زمان انتقال و مصرف سوخت با

هاي مستقیم و غیرمستقیم، مسیر انتقال با ترکیبی از روش 2008در سال 
بین مدار انتقال ژئوسنکرون و مدار زمین آهنگ طوري تعیین گردید که زمان 

نوع پیشرانش در این مقاله بسیار ضعیف در نظر گرفته شده . انتقال کمینه گردد
  .]4[بود و لذا زمان انتقال مداري از اهمیت بالایی برخوردار بوده است 

هاي کنترل بهینه با رویکرد کاربردهاي اي روشدر مقاله 2012در سال 
در این مقاله بحث شده است که چگونه . ]5[فضایی مورد بررسی قرار گرفت 

شوند تا هاي ریاضی ترکیب میهاي کلاسیک کنترل بهینه با سایر روشروش
  .ها را افزایش داده و در کاربردهاي فضایی استفاده گردندکارایی آن

هاي مستقیم و یا در بسیاري از مقالات و تحقیقات گذشته از روش
هاي مستقیم و غیرمستقیم نیز براي تعیین مسیر بهینه حین روشترکیبی از 

الگوریتم ژنتیک  کاربرد توان بهبه عنوان نمونه می. انتقال استفاده شده است
به عنوان . سازي مسیر اشاره کرددر بهینه ]7[و الگوریتم پرواز پرندگان  ]6[

نهاي فضایی، روش بهینهمثال سازي براي بهینه 1سازي الگوریتم پرندگا
در . ]8[سوزش استفاده گردید فضایی با چندین  2مصرف سوخت یک ملاقات 

ماه باهدف کمینه ساختن انرژي با  - مسیر بهینه انتقال زمین 2013سال 
م مورد بررسی قرار گرفت و مسئله مقید سه جسمی و استفاده از روش مستقی

  .]9[چهار جسمی بررسی شده و ویژگی هر کدام به تفصیل بیان گردید 
سازي مسیر بندي مطالعات انجام شده در زمینه بهینه علاوه بر تقسیم

انتقال مداري از حیث روش حل مسئله، این نوع مطالعات از جهت نوع 
در این زمینه به  شده انجاممطالعات  .گردندبندي میمانور مداري نیز تقسیم

- در مانور ضربه. شودمی اي و پیوسته تقسیمدو شاخه اصلی مانورهاي ضربه
اي اندازه و جهت سرعت و به صورت لحظه باره کاي فرض بر این است که ی

- مسیر انتقال بین دو مدار مورد بررسی قرار نمی در این روش،. کند تغییر
لازم به ذکر است که . گرددینه واسطه شناسایی میگیرد و تنها مدار به

اي بودن مانور در صورتی صادق است که نیروي پیشرانش بالایی فرض ضربه
سازي مصرف سوخت بهینه. در حین انتقال مداري به ماهواره وارد گردد

اي بودن ماهواره در حین انتقال از یک مدار اولیه به نهایی با فرض ضربه
توسط محققان مختلفی با در نظر گرفتن شرایط مختلف تغییرات سرعت، 

سازي بهینه 2004 مورد بررسی قرار گرفته است، به عنوان مثال در سال
، 2009در سال  ]10[انتقال مداري با فرض ضربه ویژه متغیر انجام شد 

و شرایط حالت بهینه براي آن  قرارگرفتهانتقال مداري هاهمن مورد بررسی 
مداري شبیه بیضوي با تغییر صفحه سازي انتقال بهینه.]11[تعیین شد 

  .مورد بررسی قرار گرفت ]12[مداري در 
زمان مصرف سوخت و زمان انتقال ماهواره سازي همدر این مقاله، بهینه

از مدار انتقال ژئوسنکرون تا مدار زمین ثابت با استفاده از الگوریتم ژنتیک دو 
زمان روشن بودن موتور پیشرانش داراي  نجایادر . پذیردهدفه انجام می

. گرددکه این محدودیت به صورت پنالتی به مسئله اعمال می استمحدودیت 
که با  است3اي از نقاط بهینه به نام جبهه پارتوسازي مجموعهخروجی بهینه

گردد توجه به اهمیت توابع هدف، نقطه مناسب از بین این نقاط مشخص می
مدارهاي واسطه به ازاي حالت مصرف . گرددنه تعیین میو مسیر انتقال بهی

سوخت کمینه و مدت زمان انتقال کمینه، به عنوان نقاط مرزي جبهه پارتو 
  .ها تعیین شده استو ویژگی آن شده یبررس

                                                                                                                                           
1- Particle Swarm Optimization 
2- Rendezvous 
3- Pareto Front 

  
  مدار زمین ثابت و مدار انتقال ژئوسنکرون1شکل

 
  اي از دو مدار واسطه به همراه مدار اولیه و نهایینمونه2شکل 

  تعریف مسئله - 2
در اینجا هدف تعیین مدارهاي واسطه بین مدار انتقال ژئوسنکرون و مدار 

اي که زمان انتقال و جرم سوخت مصرفی کمینه زمین ثابت است به گونه
ست که مدار بیضوي شکلی ا 1 شکل ژئوسنکرون، مطابقمدار انتقال . گردد

نقطه حضیض آن منطبق برمدار پارکینگ بوده و نقطه اوج آن بر روي مدار 
  .]13[زمین ثابت قرار دارد 

این دو مدار در این مقاله هدف در ابتدا تعیین تعداد مدارهاي واسطه بین 
پس از تعیین تعداد . است به طوریکه قیود فیزیکی حاکم برقرار گردد

گردد که مدارهاي واسطه، پارامترهاي این مدارهاي واسطه طوري تعیین می
ماهواره در حین انتقال کمترین مصرف سوخت را داشته باشد و همچنین 

ه به همراه مدار به عنوان نمونه دو مدار واسط. زمان انتقال آن کمینه گردد
  .نشان داده شده است 2اولیه و نهایی در شکل 

  :فرضیات و قیود حاکم به صورت زیر است
310sIو ثابت زمانی آن برابر500NTنیروي پیشرانش موتور برابر - 

 .است
روشن  تواند بیش از مدت زمان معینیموتور ماهواره در هر کارکرد، نمی -

50minptباشد؛که در این جا برابر  در نظر گرفته شده است. 
650kginMبرابر) جرم تجهیزات(جرم خشک ماهواره  -   در نظر گرفته

 .شده است
55Liزاویه میل مدار انتقالی برابر  -   در نظر گرفته شده است. 
7Di، برابرDiدریفت،زاویه میل مدار  -  در نظر گرفته شده است. 
200kmphارتفاع مدار پارکینگ از سطح زمین برابر  -  فرض شده است. 
به علت مشکل بودن کنترل وضعیت در هنگام روشن بودن موتور  -

اختلاف سرعت اعمالی ثابت بماند کنیم در هر مانور جهت پیشرانش، فرض می
]15,14[. 
 .]16[گیرد انتقال مداري در نقطه اوج مدارهاي واسطه صورت می -
ها در نقطه باشند و تفاوت آنمشترك می اوجاراي نقطه مدارهاي واسطه د -

 .]16[ها است فرود و زاویه میل مداري آن
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تواند در صورتقرار می علاوه بر قیود فوق، وجود کمربند تشعشعی ون آلن
گرفتن زیاد ماهواره در این محدوده باعث آسیب به قطعات حساس ماهواره 

- مدل بعديبنابراین بهتر است ناحیه وجود این کمربند به صورت سهگردد؛ 
سازي شده و زمان قرارگیري ماهواره در این ناحیه نیز به عنوان یک تابع 
هدف دیگر تعریف گردد تا ماهواره در حین انتقال، کمترین زمان ممکن را در 

هاي زمینی در حین انتقال نیز یکی دسترسی به ایستگاه. این ناحیه قرار گیرد
اي طراحی گردد که اید به گونهمسیر انتقال ماهواره ب. استاز پارامترهاي مهم 

هاي زمینی که در مختصات مشخصی از زمین ترین دسترسی به ایستگاه یشب
در طراحی مدار بهینه انتقالی در این پژوهش، این . آید به دستقرار دارند 

قیود و توابع هدف در نظر گرفته نشده است و هدف پیدا کردن مسیري است 
کمترین زمان ممکن به مدار نهایی  که مصرف سوخت کمتري داشته و در

  .خود منتقل شود

  معادلات حاکم - 3
در این بخش، معادلات و روابط بکار رفته در پیدا کردن مدار بهینه را شرح 

روشن شدن موتور  با در یک انتقال مداري، فرض بر این است که. دهیممی
1هیاول پیشرانش، ماهواره از شرایط 1( , )V i  2به حالت نهایی 2( , )V i ؛ کهبرسد

1V  2وV  1سرعت ماهواره به ترتیب در مدار اولیه و نهایی وi  2وi  زاویه
ت لازم براي انتقال ماهواره بین تغییر سرع. باشندمیل مدار اولیه و نهایی می

 .است) 1(این دو مدار به صورت رابطه 

)1(  ∆ܸ = ට ଵܸ
ଶ + ଶܸ

ଶ − 2 ଵܸ ଶܸcos	(݅ଶ − ݅ଵ) 

، استاز آنجا که مدت زمان روشن بودن موتور در هر انتقال مداري محدود 
1امکان انتقال از حالت  1( , )V i  2به هر حالت دلخواه 2( , )V iستین ریپذ امکان .

وجود  با براي بررسی این محدودیت، معادلات دینامیکی حرکت ماهواره
 .گیردنیروي پیشرانش مورد بررسی قرار می

با فرض اینکه مسیر حرکت ماهواره بر خط واصل زمین و ماهواره عمود باشد، 
؛ کرد نظر صرفر حرکت ماهواره توان از تأثیر نیروي زمین در معادلات حاکم بمی

  .]17[است) 2(بنابراین معادله حاکم بر حرکت ماهواره به صورت رابطه 

)2(  ሬܶ⃑ = (ݐ)ܯ
݀ ሬܸ⃑
ݐ݀ Vکه در این رابطه،  

  ،سرعت ماهوارهT  نیروي پیشرانش و( )M t  جرم
از ماهواره، جرم  ̇݉به دلیل خروج جرم با دبی . استماهواره در هر لحظه 

  .یابدکاهش می) 3(ماهواره با گذشت زمان طبق رابطه 
(ݐ)ܯ  )3( = ଴ܯ − ݐ̇݉

 
، میزان دبی خروجی ماهواره تابع نیروي پیشرانش و ثابت ) 4(مطابق رابطه 

  .زمانی موتور است

)4(  ݉̇ = 	
ܶ
ܫ݃

 
g 310ماهواره برابرثابت گرانش در سطح زمین و ثابت زمانیsI  در نظر

 .است) 5(بنابراین دبی جرم خروجی به صورت رابطه ؛ گرفته شده است

)5(  ݉̇ = 	
ܶ
ܫ݃

=
490

310 × 9.81
≈ 9.66

kg
min

 

  .بازنویسی کرد) 6(را به صورت رابطه ) 2(توان معادله می

)6(  ܶ = ଴ܯ) − (ݐ̇݉
݀ ሬܸ⃗
ݐ݀  

0فوق در بازهگیري از طرفین رابطه انتگرال mt
m
 


را نتیجه ) 7(رابطه 

  .دهدمی

)7(  
∆݉
଴ܯ

= 1 − ݁ି
∆ೇ
೒಺

 

 
دقیقه روشن بودن موتور  50تغییرات شعاع اصلی و زاویه میل مداري بعد از 3شکل

  اي و پیوستهپیشرانش براي مانور ضربه

  
 روش برحسب افزایش شعاع اوج خطاي بین دو4شکل

݃جرم اولیه،  ଴ܯ، شده مصرفجرم سوخت mکه در این رابطه، = 9.81m sଶ⁄ 
ܫو = 310s در نظر گرفته شده است.  

مجموع جرم تجهیزات بکار رفته و سوخت ماهواره بعد از رسیدن به  0mاگر 
 .شوداستفاده می) 8(مدار دریفت باشد، براي بدست آوردن جرم سوخت از رابطه 

)8(  

∆݉
݉଴ + ∆݉

= 1 − ݁ି
∆ೇ
೒಺ 

∆݉ = ݉଴(݁
∆ೇ
೒಺ − 1) 

با مشخص شدن میزان کل جرم مصرفی، زمان کل روشن بودن موتور 
 .شودمشخص می) 9(پیشرانش از رابطه 

୲୭୲ୟ୪ݐ  )9( =
∆݉
݉̇

 

اي و اي، به مقایسه مانور ضربهبراي حصول اطمینان از دقت مانور ضربه
کنیم ماهواره در نقطه اوج مدار براي این منظور، فرض می. پردازیمپیوسته می

دقیقه با  50و موتور پیشران ماهواره به مدت  استانتقالی با زاویه میل صفر 
اي زاویه میل با فرض مانور ضربه. شودجه نسبت به افق روشن میدر 20زاویه 

. کنیماصلی مدار نهایی را محاسبه کرده و با مانور پیوسته مقایسه می و شعاع
در مانور پیوسته معادله نیوتن حاکم بر ماهواره با فرض نیروي گرانشی زمین 

ی و زاویه تغییرات شعاع اصل 3شکل . شودو همچنین نیروي پیشران حل می
دقیقه روشن بودن موتور پیشرانش را  50میل مداري براي دو مانور بعد از 

طور که مشخص است، دو روش با دقت قابل قبولی در همان. دهدنشان می
  .تطابق با همدیگر قرار دارند
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  5، شماره 14، دوره 1393مهندسی مکانیک مدرس، مرداد   124
 

 
  زمان کل روشن بودن موتور بر حسب زاویه مدار انتقال ژئوسنکرون5شکل 

لازم به ذکر است که میزان دقت بین دو روش، به محل مانور، نیروي 
به عنوان مثال . پیشرانش، ضربه ویژه موتور و سایر پارامترها بستگی دارد

تغییرات خطاي نسبی بین دو روش را با افزایش محل مانور نشان  4شکل 
اي تر فرض ضربهکه مشخص است، در ارتفاعات پایین همان طور. دهدمی

 .استپوشی چشم رقابلیغودن مانور داراي خطاي ب
با معلوم بودن زمان کل روشن بودن موتور پیشرانش، تعداد مدارهاي 

زمان کل روشن بودن موتور  5شکل . شودواسطه مورد نیاز مشخص می
ي رسم برا. دهدپیشرانش را بر حسب زاویه مدار انتقال ژئوسنکرون نشان می

) 1( اختلاف سرعت طبق رابطه، مداري درهرزاویه میل، این نمودار
میزان سوخت مصرفی به دست آمده ، )8( از رابطهاستفاده  شدهو با محاسبه

زمان روشن بودن موتور ، دست آمدن میزان سوخت مصرفیبابه. است
  .استقابل محاسبه ) 9( پیشرانش طبق رابطه

ماهواره  اگر ماهواره براي انتقال از یک مدار واسطه استفاده کند، موتور
100mintباید دو بار روشن شود که در مجموع برابر همان طورلذا . است 

که از شکل فوق مشخص است، اگر زاویه میل مدار انتقال ژئوسنکرون از
47oi   ریپذ امکانبیشتر باشد، انتقال مداري با استفاده از یک مدار واسطه 

  .نیست و ماهواره براي رسیدن به مدار دریفت باید از دو مدار واسطه عبور کند
اگر ماهواره براي رسیدن از مدار انتقال ژئوسنکرون به مدار زمین ثابت، از 

جرم . بار باید موتور پیشرانش روشن گردد 3دو مدار واسطه استفاده کند، 
  .آیدبدست می) 10(بطه هاي اول، دوم و سوم طبق راسوخت مصرفی در انتقال

)10(  

∆݉ଷ

݉଴
= ݁

∆ೇయ
೒಺ − 1 

∆݉ଶ

݉଴ + ∆݉ଷ
= ݁

∆ೇమ
೒಺ − 1 

∆݉ଵ

݉଴ + ∆݉ଶ + ∆݉ଷ
= ݁

∆ೇభ
೒಺ − 1 

  .استقابل محاسبه ) 11(جرم کل سوخت مصرفی به صورت رابطه 
)11(  ∆்݉ = ∆݉ଵ + ∆݉ଶ + ∆݉ଷ 	= ݉଴(݁

∆ೇభశ∆ೇమశ∆ೇయ
೒಺ − 1) 

سازي در اینجا در نظر گرفته بهینهپارامتر فوق به عنوان یکی از توابع هدف 
اگر ماهواره براي . استتابع هدف دیگر، زمان کل انتقال ماهواره . شودمی

عبور کند، زمان  ଶܽو  ଵܽهاي بزرگ انتقال مداري، از دو مدار واسطه به شعاع
 .]13[خواهد بود ) 12(کل انتقال به صورت رابطه 

)12(  ௠ܶ =
ߨ2
ߤ√

ܽଵଵ.ହ +
ߨ2
ߤ√

ܽଶଵ.ହ + ଵݐ + ଶݐ +  ଷݐ

  .استام  ݅زمان روشن بودن موتور در سوزش  ௜ݐ
پارامتر  4سازي، هاي برنامه بهینهبراي انتقال با دو مدار واسطه، ورودي

1 1 2 2[ , , , ]V i V i    از تغییر سرعت و زاویه میل مدار  اند عبارتهستند، که
مشخصات مدار iوVبا معلوم بودن . هاي اول و دومماهواره در انتقال

. شودشود، تعیین میدر ادامه توضیح داده می آنچهواسطه به راحتی مطابق 
سرعت ماهواره قبل از روشن شدن موتور پیشرانش باشد،  1Vاگر 

 .است) 13(اندازهسرعت ماهواره در نقطه اوج مدار واسطه مطابق رابطه 
)13(  ௔ܸ = ଵܸ +	∆ܸ 

 .آیدبدست می) 14(با معلوم بودن سرعت، شعاع بزرگ مدار واسطه از رابطه 

)14(  
1
ܽ
=
2
௔ݎ
−
ܸଶ

ߤ
در این زمینه، فرض بر این بوده  شده انجاماز آنجا که در اکثر کارهاي قبلی  

است که نقطه اوج تمام مدارهاي واسطه بر روي مدار زمین ثابت قرار دارد، 
که  ]13[استبنابراین شعاع تمام مدارهاي واسطه برابر شعاع مدار زمین ثابت 

  :داریم) 15(طبق رابطه 
௔ݎ  )15( = 42164km 

هاي زاویه صفحه مدار واسطه با صفحه استوا نیز با توجه به محل و ویژگی
  .است) 16(پرتابگر مطابق رابطه 

)16(  ݅ = ݅௟ − ∆݅ 

مدت زمان روشن  که قبلاً نیز اشاره شد، با توجه به محدودیت همان طور
بودن موتور و نیروي پیشرانش ماهواره، ایجاد هر تغییر سرعت و تغییر زاویه 

پذیر بودن هر انتقال این است که شرط امکان. ستینریپذ امکاندر هر انتقال 
زمان روشن بودن موتور براي انتقال مداري در هر انتقال بیشتر از حد مجاز 

  :مداری) 17(طبق رابطه . موتور نباشد

)17(  

ଵݐ ≤  ௣ݐ
ଶݐ ≤  ௣ݐ
ଷݐ ≤  ௣ݐ

- ها حذف شود، قیود فوق به هاي غیرمنطقی از میان جواببراي اینکه جواب
 :داریم) 18(طبق رابطه . شودعنوان پنالتی در توابع هدف اعمال می

)18(  ଵ݂ = ∆்݉ + k(ቈ
ଵݐ
௣ݐ
቉ + ቈ

ଶݐ
௣ݐ
቉ + ቈ

ଷݐ
௣ݐ
቉) 

عددي بزرگ در نظر گرفته  kثابت . استعلامت جز صحیح  []در رابطه فوق،
 ریپذ امکانهایی که در هر انتقال، از نظر فیزیکی بنابراین جواب. شده است

نباشند باعث افزایش شدید تابع هدف شده و با افزایش تکرارها حذف 
  .شوند می

 سازي چند هدفهبهینه - 4
و الگوریتم  ]18[هاي تکاملی مانند الگوریتم ژنتیک هاي اخیر الگوریتمدر سال

هاي مختلف مورد استفاده زیادي قرار سازي سیستمدر بهینه ]19[پرندگان 
توان به  سازي چند هدفه را مییک مسئله بهینه ،طور کلیه ب. گرفته است

نگاشت yرا به بردار خروجیxکه بردار وروديfصورت یک تابع برداري
  :داریم) 19(طبق رابطه .کند در نظر گرفتمی

)19(  min(ݕ) = min	( ଵ݂ , … ௡݂) 

ن حوزه مقادیر متغیرهاي X،يریگ میبردار متغیرهاي تصمxکه در آ
یک مجموعه . دفضاي توابع هدف هستنYوبردار توابع هدف y،يریگ میتصم

 يسازي چند هدفه شامل بردارهاي ورودجواب بهینه در یک مسئله بهینه
ها در هر یک از بردارهاي خروجی متناظر، با بهبود یکی از آن ياست که به ازا

بهبود و افت در توابع هدف با . توابع هدف، توابع هدف دیگر دچار افت شوند
کمینه سازي یا بیشینه سازي باشد مشخص  تواند یم توجه به نوع مسئله که

 .شودمی
توان حدس زد که  چندهدفه می يساز نهیاز این مقدمه کوتاه در مورد به
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  125  5، شماره 14، دوره 1393مهندسی مکانیک مدرس، مرداد 
 

سازي تک هدفه وجود داشت، اصولاً مفهوم بهینه بودننسبت به آنچه در بهینه
سازي چندهدفه اي که براي مجموعه نقاط بهینه در بهینهواژه. تمتفاوت اس

صورت ه از نظر ریاضی مفهوم بهینه پرتوبودن ب.بهینه پرتواست ،رود کار میه ب
 :شودزیر بیان می

سازي را که داراي دو بدون از دست دادن کلیت قضیه یک مسئله بیشینه
  :داریم) 20(طبق رابطه . است در نظر بگیریدbوaگیريمتغیر تصمیم

)20(  ܽ, ܾ ∈ ܺ 

  .برقرار باشد) 21(شرط رابطه  صورتی کهغلبه دارد در b بر a، طبق تعریف
)21(  ∀݅ ∈ {1,2,… , ݊}: ௜݂(ܽ) ≫ ௜݂(ܾ) 

با این تعریف، به بردار یا بردارهاي ورودي که هیچ بردار ورودي دیگري بر 
مجموعه . شودها غلبه نداشته باشد، بردار ورودي غلبه نشدهگفته می آن

همگی غلبه نشده  که) گیريبردارهاي شامل متغیرهاي تصمیم(بردارهایی 
یمدهیجبهه بهینه پرتو نام ایسري بهینه پرتو، مجموعه بهینه پرتو  ،باشند
سازي چند هدفه، هاي بهینه در یک مسئله بهینهجواب نیبنابرا. شوند

اگر با دید ریاضی به قضیه نگریسته . باشندهاي غلبه نشده میمجموعه جواب
سازي باید با رسیدن به اولین نقطه بهینه پرتو متوقف الگوریتم بهینه ،شود
اما از آنجا که مناسب بودن جواب بدست آمده بستگی به فاکتورهاي  شود،

مختلفی نظیر انتخاب طراح براي شرایط مختلف دارد، معمولاً بدست آوردن 
سازي چند مجموعه نقاط بهینه پرتو مطلوب و هدف در حل مسائل بهینه

- در این مقاله از الگوریتم ژنتیک چند هدفه استفاده می. گیرد هدفه قرار می
 .شودشود که در بخش بعدي شرح داده می

 سازيبهینه روش -4-1
، از الگوریتم استسازي همزمان دو تابع هدف در این مقاله چون هدف بهینه

شود ژنتیک چند هدفه استفاده خواهد شد که دراین قسمت شرح داده می
بندي ابتدا با استفاده از رتبهالگوریتم ژنتیک چند هدفه  در روش. ]20[

ضاي جمعیت بر اساس مفهوم اع)مرتب سازي غلبه نشده (اعضاي جمعیت
سازي غلبه نشده همه اعضایی از در روش مرتب. شوندغلبه داشتن مرتب می

ها نسبت داده شده و از جمعیت به آن 1جمعیت که غلبه نشده هستند رتبه 
در بین اعضاي  .گیرندقرار می1Fاعضا در جبهه اول  نیا. شوند خارج می

ها به آن 2باقیمانده مجدداً اعضایی که غلبه نشده باشند انتخاب شده و رتبه 
طور موقت از جمعیت ه اعضا در جبهه دوم قرارگرفته و ب نیا. گیرد تعلق می

روند تا قرار گرفتن تمامی اعضاي جمعیت در  نیا. شوندکنار گذاشته می
  .شودهاي مختلف تکرار میجبهه

ها حول یک جوابخاص از جمعیت، فاصله تخمین پراکندگی جواببراي 
میانگین دو نقطه در دو طرف آن نقطه خاص در راستاي هریک از توابع هدف 

tandisمقدار. شوددر نظر گرفته می ceiمکعب دربرگیرنده نقطه نیتر اندازه بزرگ
iت در آن قرار نداشته باشد، به عنوان فاصله که هیچ نقطه دیگري از جمعی

نکته مهم اینکه این فاصله براي اعضاي . شودازدحام آن نقطه درنظر گرفته می
ها نیز شود و مقایسه بین فاصلهطور جداگانه محاسبه میه جمعیت هر جبهه ب

  .گیردصورت می انهگها به طور جداتنها بین اعضاي جبهه
 يها رهیام در جبهه آن که با داi، مقدار فاصله ازدحام جواب 6درشکل 

  .یا مستطیلاست) مقدار میانگین اضلاع مکعب (توپر نشان داده شده است
 .شوندابتدا اعضاي هر جبهه بر اساس مقادیر هر تابع هدف مرتب می

  :داریم) 22(طبق رابطه 
ܫ  )22( = sort( ௜݂, ݉) 

طبق . شودفاصله ازدحام بینهایت نسبت داده می ،به نقاط انتهایی هر تابع
  :داریم) 23(رابطه 

 
 محاسبه فاصله ازدحام6شکل

(௜݀)ܫ  )23( = ∞ 

  شوداستفاده می) 24(براي سایر نقاط جبهه از رابطه 

(௞݀)ܫ  )24( =
݇)ܫ + 1,݉) − ݇)ܫ − 1,݉)

௠݂
୫ୟ୶ − ௠݂

୫୧୬  
  .ام از جبهه مربوطه استkام براي عضو mمقدار تابع هدف(݉,݇)ܫ

  الگوریتم ژنتیک چند هدفهمراحل  - 4-2
براي tمارنده شاز .شودصورت تصادفی ایجاد میه بܰبا اندازه଴ܲابتدا جمعیت 

ݐدر این مرحله شود یها استفاده متمایز بین نسل =   .است0
Nبا اندازه଴ܳجمعیت فرزندیک ، با اعمال عملگرهاي همگذري و جهش

با استفاده . شودایجاد می௧ܳو௧ܲاز اجتماع دو جمعیت ௧ܴجمعیت.شودتولید می
هاي  تمامی اعضاي جمعیت در جبهه ،سازي غلبه نشدهاز روش مرتب

ଵܨ … . . ها مقادیر فواصل ازدحام براي اعضاي همه جبهه. گیرندقرار می௞ܨ
  :شودصورت زیر ایجاد میه ب௧ܲାଵجمعیت والدین. شودمی محاسبه

1t،درصورتیکه ଵܨبا شروع از اعضاي جبهه iP F N  ܨهه ،اعضاي جبଵ  به
NFPدرصورتیکه . شونداضافه می1tPجمعیت  it 1

که ଵܨ،اعضایی از 
شوند تا اندازه جمعیتاضافه می1tPبهفاصله ازدحام کمتري داشته باشند 

1tPبرابرNشود.  
ي، ا، با استفاده از روش انتخاب مسابقه1tPپس از تشکیل جمعیت

در حالتی که رتبه . دشوعضوي که رتبه بهتري داشته باشد، انتخاب می
تورنمنت یکسان باشد، عضوي که فاصله ازدحام آن بیشتر باشد  اعضاي

سپس عملگرهاي همگذري و جهش براي تولید جمعیت . شودانتخاب می
  .بکار می رودNبا اندازه1tQفرزندان

 نتایج - 5
  سازي همزمان مصرف سوخت و زمان انتقالبهینه -5-1

تکرار  50جمعیت اولیه و  5000گوریتم ژنتیک دو هدفه با تعدادبرنامه ال
سازي ضریب در این بهینه. رسم شده است7و جبهه پارتو در شکل اجراشده

  .در نظر گرفته شده است 0.08و ضریب فراجهش برابر  0.75همگذري برابر 
محور افقی . باشند، جبهه پارتو می7در شکل شده مشخصنقاط 

سوخت مصرفی و محور عمودي زمان کل انتقال ماهواره را دهنده جرم  نشان
توان نقطه بسته به شرایط طراحی و اهمیت پارامترها، می. دهدنشان می

متغیرهاي مربوط به دو نقطه از شکل . مناسب را از نمودار فوق انتخاب کرد
  .آورده شده است 2و  1هاي فوق در جدول

ت اهمیت بیشتري داشته اگر در طراحی ماهواره، میزان مصرف سوخ
و با توجه  1با انتخاب نقطه . انتخاب شود 1نقطه  7باشد، بهتر است در شکل

 .شوندمعین می 3، دو مدار واسطه بهینه به صورت جدول 2به مقادیر جدول 
در اینجا، حالت کمترین میزان مصرف سوخت را مورد بررسی بیشتر قرار 

نقطه اوج مدار انتقال ژئوسنکرون،  بردار سرعت ماهواره در 8شکل . دهیم می
  .دهددریفت و مدارهاي واسطه بهینه را در حالت جرم سوخت کمینه نشان می
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55جبهه پرتو با 6شکل , 7l Di i    

 
 بردارهاي سرعتمدارها در طول انتقال براي حالت جرم کمینه7شکل 

 
  بردارهاي سرعت مدارها براي زمان کمینه8شکل 

هاي سرعت ماهواره در نقطه اوج شود انتهاي بردارکه دیده می همان طور
مدارهاي واسطه، بر روي خط واصل انتهاي بردارهاي سرعت ماهواره در مدار 

اي هبه عبارتی، جهت تغییر سرعت. انتقال ژئوسنکرون و زمین ثابت قرار دارد
مدارهاي ابتدایی و انتهایی بوده و اختلاف اعمالی، در جهت اختلاف سرعت 

سرعت کمینه همان تفاضل سرعت مدار انتقال ژئوسنکرون و زمین ثابت 
سازي بنابراین مصرف سوخت مینیمم بدون استفاده از ابزارهاي بهینه. است

  :داریم) 25(طبق رابطه . استبه راحتی به روش زیر قابل تعیین 

  از جبهه پارتو 2و 1توابع هدف نقاط 1جدول
  )ساعت(زمان   )کیلوگرم(سوخت   
  8/23  1152  1نقطه 
  22  1350  2نقطه 

  2و 1براي نقاط ) درجه(و اختلاف زاویه ) کیلومتر بر ثانیه(اختلاف سرعت 2جدول
  1V  1i  2V  2i  
13/0  1نقطه 

  
14  41/0

  
18  

0  2نقطه 
  

21  28/0
  

26  

  براي مصرف سوخت کمینه) درجه(و زاویه میل مداري ) کیلومتر(شعاع حضیض 3جدول
  زاویه میل مداري  شعاع حضیض  
  41  7901  1مدار 
  23  1345  2مدار 

  براي زمان انتقال کمینه) درجه(و زاویه میل مداري  )کیلومتر(شعاع حضیض  4جدول
  زاویه میل مداري  شعاع حضیض  
  34  6570  1مدار 
  8  9655  2مدار 

 

)25(  ∆ܸ = ට ୋܸ୘୓
ଶ + ୋܸ୉୓

ଶ − 2 ୋܸ୘୓ ୋܸ୉୓cos	(∆݅) = 2.33
km
s

 

  .استبرابر مقدار زیر ) 26(مصرف سوختطبق رابطه 
)26(  ∆݉ = 1152kg 

بینی بود، میزان مصرف سوخت با جرم کمینه بدست که قابل پیش همان طور
بنابراین بدون استفاده از برنامه .استآمده از روش الگوریتم ژنتیک یکسان 

سازي و مستقل از مدارهاي واسطه بهینه، میزان مصرف سوخت کمینه بهینه
ولی با توجه به قیود مکانیکی ماهواره و محدود بودن زمان روشن . استمعلوم 

توان در هر بار روشن بودن موتور و نیروي پیشران، هر تغییر سرعت را نمی
زمان مانور،  اینکه، براي مینیمم کردن توجه قابلنکته . شدن موتور اعمال کرد

در مانور اول بدون ایجاد تغییر در مقدار سرعت، زاویه صفحه مدار به حداقل 
و در مدار واسطه دوم نیز تا حد امکان از نیروي . یابدمقدار ممکن کاهش می

تغییرات در اندازه سرعت  نیتر شیبپیشران براي کاهش زاویه استفاده کرده و 
. استنظر روابط حاکم بر مدار، منطقی که از . گیرددر مانور سوم صورت می

نمایش داده شده  9بردار سرعت مدارهاي ابتدایی، واسطه و نهایی در شکل
  .استاست که مؤید این 

مشخص است، براي کاهش زمان کل مانور، در  9که از شکل  همان طور
یعنی بدون افزایش مقدار . استمانورهاي اول و دوم تمرکز روي تغییر زاویه 

و افزایش اندازه  شده دادهاویه مدار ماهواره با خط استوا کاهش سرعت، ز
پارامترهاي مدارهاي  4جدول.گیردسرعت در پیشرانش نهایی صورت می

  .دهدواسطه را در حالت کمینه بودن زمان کل مانور نشان می
براي بررسی درستی روش بکار رفته ، نتایج حاصل براي مصرف سوخت 

سازي کرده و نتایج را با نتایج بخش مذکور شبیه STKافزار کمینه را در نرم
. کنیمسازي میشبیه STKافزار را در نرم 3مدارهاي جدول. کنیممقایسه می

  .آمده است 5میزان اختلاف سرعت اعمالی و مصرف سوخت هر مانور در جدول 
که از این جدول مشخص است، نتایج حاصله در تطابق بسیار  همان طور

  .اعتماداست قابلدرست و  کاررفته بهبنابراین روش . ه هم قرار دارندخوبی نسبت ب

  هاي زمینیدسترسی به ایستگاه -5-2
هاي زمینی در حین انتقال مداري از اهمیت بسیار بالایی دسترسی به ایستگاه

هاي زمینی یکی از بنابراین میزان دسترسی ماهواره به ایستگاه. برخوردار است
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در این بخش نحوه تعیین . تعیین مانور انتقال مداري است پارامترهاي مهم در
  .شودهاي زمینی شرح داده میدسترسی به ایستگاه

قسمتی از سطح زمین را که توسط ماهواره قابل رویت است  10شکل 
  .دهدنشان می

اي از سطح زمین که شود، ناحیهکه از شکل فوق دیده می همان طور
تصویر ( Sاي شکل به مرکز اي دایرهناحیه توسط ماهواره قابل رویت است،

، به راحتی طبق 0اندازه . است0و کمان به اندازه ) ماهواره روي کره زمین
  :شودتعیین می)27(رابطه

)27(  cosߣ଴ =
ܴா

ܴா + ܪ
 

  .است، ارتفاع ماهواره از سطح زمین Hشعاع زمین و  ERکه در این رابطه، 
را در روي سطح زمین با مختصات  Pاي مثل حال نقطه

( , )P pLat Longاگر این نقطه در داخل دایره مذکور باشد، . گیریمدر نظر می
. ت خواهد بوداین نقطه توسط ماهواره و ماهواره توسط این نقطه قابل روی

شرط اینکه این نقطه در داخل دایره مذکور باشد باید فاصله کمانی بین این 
به صورت رابطه  SSPاز نقطه  Pفاصله نقطه . باشد 0کمتر از  SSPنقطه و 

 :شودمحاسبه می) 28(

)28(  
cosߣ = sin(ݐܽܮୗୗ୔) sin(ݐܽܮ୔)

+ cos	(ݐܽܮୗୗ୔)cos	(ݐܽܮ୔)cos	(݃݊݋ܮୗୗ୔
−  (୔݃݊݋ܮ

0مشخص است که اگر با محاسبه    ماهواره از نقطهP دسترسی  قابل
1حال اگر چندین ایستگاه زمینی . و مشاهده است 2, ,.... nP P P  وجود داشته

1باشد مقادیر 2, ,....  n اگر حداقل یکی از . کنیمرا محاسبه می ها در
0شرط   صادق باشد، ایستگاه زمینی متناظر به ماهواره دسترسی دارد.  

براي یک  7با محاسبه میزان دسترسی براي کل نقاط جبهه پرتو شکل 
تا  45سی کل نقاط در بازه ایستگاه زمینی ثابت، مشخص شد که درصد دستر

یعنی اگر محل ایستگاه زمینی مشخص باشد، همه مانورهاي . قرار دارد 47
در . باشندتقریباً داراي دسترسی یکسانی می 7شده در شکل  مداري مشخص

اینجابراي بهبود دسترسی به ایستگاه زمینی، محل ایستگاه زمینی نیز به 
شود و تابع هدف دوم، میزان عدم ته میسازي در نظر گرفعنوان پارامتر بهینه

جبهه پرتو به  11شکل. شوددسترسی ماهواره به ایستگاه زمینی تعریف می
  .دهددست آمده در این حالت را نشان می

مشخص است، با انتخاب مانور مناسب، میزان  11همانطور که از شکل
که  البته مشخص است. یابددرصد افزایش می 68درصد به  53دسترسی از 

کیلوگرم مصرف  45انتخاب مانوري که بهترین دسترسی را داشته باشد حدود 
محل ایستگاه زمینی براي بهترین  12شکل . سوخت بیشتري خواهد داشت

  .دهدحالت دسترسی را نشان می
هاي باید اشاره شود که براي انتخاب بهترین مانوري علاوه بر تحلیل

هاي زمینی، بسیاري سی به ایستگاهمصرف سوخت، زمان مانور و میزان دستر
به عنوان مثال دسترسی ماهواره به . پارامترهاي پیچیده دیگر نیز دخیل است

آلن و رسیدن به نور خورشید براي تأمین توان، زمان کوتاه عبور از کمربند ون
هاي سیستمی باید بنابراین در نهایت، با توجه به تحلیل. نقطه مداري مناسب

  .نتخاب شودمانور مناسب ا

  STKافزار این مقاله با نرم) کیلوگرم(مقایسه مصرف سوخت 5جدول
  این مقاله  STK  مانور
  7/247  4/285  1مانور 
  1/399  1/395  2مانور 
  4/478  8/483  3مانور

  1152  1164  مجموع

  
  ناحیه قابل رویت توسط ماهواره9شکل

  
  جبهه پرتو10شکل

  
  محل بهینه ایستگاه زمینی براي بهترین دسترسی11شکل

  اغتشاشات ناشی از موتور پیشرانش ریتأث -5-3
مشکلات ناشی از ساخت و نصب ممکن است  بهدلیلپیشرانشراستاي موتور 

در  این موتور از مرکز جرم ماهواره نگذرد، لذا در هنگام عملکرد دقیقاً
اي در راستاهاي عمود بر ممکن است گشتاورهاي ناخواسته مدارهاي انتقالی،

این گشتاور ناخواسته تمایل به تغییر وضعیت . شودایجاد  سرعت ماهواره
محور ماهواره عوض شده  شودماهواره دارند و بنابراین اگر این گشتاور حذف ن
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و عملکرد ) ه گرفتهراستاي موتور از راستاي مسیر مطلوب فاصل(
 .شدموجب انتقال به مداري متفاوت از مدار مطلوب خواهد  پیشرانشموتور

براي حفظ جهت ماهواره در حین انتقال مداري معمولاً از تراستر استفاده 
داراي خروج از محوري یک درجه و  پیشرانشفرض کنید موتور .شودمی

) 29(ایجادشده طبق رابطه ،اندازه گشتاور متر باشد 3/0بازوي گشتاوري 
  :خواهد بود

)29(  ௗܶ௅஺ெ = ௖௠݈ܨ sin(ߛ) = 500 × 0.3 × sin(1°) 	= 2.6Nm 

، 1mشده داراي طول بازوي عملکردي  کنیم تراستر استفادهفرض می
10NtFنیروي پیشران   300و ضربه ویژهsecspI ین صورت براي در ا. است

اینکه گشتاور ایجادشده توسط موتور پیشرانش را جبران کند، باید در هر 
با فرض اینکه هر مانور به (ثانیه روشن باشد  780مانور مداري به طور متوسط 

) 30(دبی جرمی تراستر به صورت رابطه ). دقیقه طول بکشد 50طور متوسط 
  :قابل محاسبه است

)30(  ݉̇ = 	
௧ܨ
௦௣ܫ݃

= 0.0034
kg
s

 

بنابراین میزان مصرف سوخت تراسترها براي کنترل وضعیت ماهواره در هر 
بار مانور مداري صورت  3کیلوگرم بوده و اگر  2.65مانور مداري تقریباً برابر 

که این میزان مصرف . کیلوگرم مصرف سوخت خواهد داشت 8گیرد حدود 
  .ظر گرفته شودسوخت نیز باید در تخمین میزان سوخت ماهواره در ن

 نتایج - 6
سازي همزمان مصرف سوخت و زمان انتقال یک ماهواره در این مقاله بهینه

در ابتدا با . نمونه از مدار انتقال ژئوسنکرون تا مدار زمین ثابت انجام گرفت
حل معادلات دینامیکی حاکم، تعداد مدارهاي واسطه براي این انتقال مداري 

سازي همزمان توابع براي بهینه. حاکم تعیین شدبا توجه به شرایط و قیود 
خروجی این الگوریتم . هدف از الگوریتم ژنتیک دو هدفه استفاده شد

با . دهنداي از نقاط غلبه نیافته است که جبهه پارتو را تشکیل میمجموعه
توجه به اهمیت توابع هدف و شرایط حاکم، نقطه مناسب از بین نقاط پارتو 

در این مقاله نقطه کمترین مصرف سوخت و کمترین زمان . شودانتخاب می
  :انتقال مورد بررسی قرار گرفت و نتایج مهم و ارزشمند زیر به دست آمد

در حالتی که هدف کمینه کردن مصرف سوخت باشد، جهت نیروي  -
ها باید در راستاي خط واصل سرعت مدار اولیه و پیشرانش در همه سوزش

شمار مسیر وجود دارد که با کمترین مصرف سوخت  یببنابراین . نهایی باشد
اي مناسب است که داراي زمان از بین این نقاط، نقطه. گیردانتقال صورت می

 .باشدانتقال کمینه 
براي کمینه کردن زمان انتقال، در مانور اول و دوم تا حد امکان تغییر  -

ور نهایی گیرد و افزایش تندي ماهواره در مانزاویه میل مداري صورت می
که در متن مقاله نشان داده شد، افزایش سرعت  همان طورو . شوداعمال می

ودر نتیجه افزایش شعاع حضیض در این حالت بسیار ناچیز است ولی زاویه 
 .میل مداري به شدت کاهش یافته است

مقایسه شده و  STKافزار نتایج به دست آمده براي کمترین سوخت با نرم -
در  شده انجامسازي طابق خوبی بین نتایج حاصل از بهینهنشان داده شد که ت

 .وجود دارد STKافزار این مقاله و نتایج حاصل از نرم
که میزان مصرف سوخت و همچنین  یدرحالسازي انتقال مداري بهینه -

 شده گرفتهزمینی به عنوان توابع هدف در نظر  عدم دسترسی به ایستگاه
 .ایستگاه زمینی تعیین شد ینهبودند نیز صورت گرفته و محل به

  مراجع - 7
[1] J.-S. Chern, Z.-C. Hong, W.-L. Cheng, Optimal vertical ascent to GEO with 

thrust acceleration and dynamic pressure constraints, Acta Astronautica, 
Vol. 35, No. 1, pp. 9-18, 1995. 

[2] J. A. Kechichian, Optimal low-thrust transfer using variable bounded 
thrust,Acta Astronautica, Vol. 36, No. 7, pp. 357-365, 1995. 

[3] S. Geffroy, R. Epenoy, Optimal low-thrust transfers with constraints 
generalization of averaging techniques, Acta Astronautica, Vol. 41, No. 3, 
pp. 133-149, 1997. 

[4] J. Gil-Fernandez, L. Tarabini, M. Graziano, M. A. Molina, Optimization and 
guidance of very low-thrust transfers to geostationary orbit, Impulse (s), 
Vol. 1400, pp. 346, 2008. 

[5] E. Trélat, Optimal control and applications to aerospace: some results and 
challenges, Journal of Optimization Theory and Applications, Vol. 154, No. 
3, pp. 713-758, 2012. 

[6] F. Najafi, M. KArimi Gahyoor, Optimal Trajectory Planning and Obstacle 
Avoidanceof a Manipulator in the Presence of Ellipsoidal Obstacles Using 
Genetic Algorithms, Modares Mechanical Engineering Vol. 10, No. 4, pp. 
75-84, 2010. (In Persian) 

[7] A. Taherifar, H. Salarieh, A. Alasty, Minimum time and minimum switch 
path planning for a hyper-redundant manipulator with lockable joints, 
Modares Mechanical Engineering, No. 12, 2012.(In Persian) 

[8] M. Pontani, P. Ghosh, B. A. Conway, Particle Swarm Optimization of 
Multiple-Burn Rendezvous Trajectories, Journal of Guidance, Control, and 
Dynamics, Vol. 35, No. 4, pp. 1192-1207, 2012. 

[9] F. Topputo, E. Belbruno, Optimization of Low-Energy Transfers,in: 
Modeling and Optimization in Space Engineering, Eds., pp. 389-404: 
Springer, 2013. 

[10] L. Casalino, G. Colasurdo, Optimization of variable-specific-impulse 
interplanetary trajectories, Journal of guidance, control, and dynamics, 
Vol. 27, No. 4, pp. 678-684, 2004. 

[11] B. El Mabsout, O. M. Kamel, A. S. Soliman, The optimization of the orbital 
Hohmann transfer, Acta Astronautica, Vol. 65, No. 7, pp. 1094-1097, 
2009. 

[12] O. M. Kamel, Optimization of Bi-Elliptic transfer with plane changePart 
I,Acta Astronautica, Vol. 64, No. 5, pp. 514-517, 2009. 

[13] H. Curtis, Orbital mechanics for engineering students: Elsevier, 2009. 
[14] M. J. Sidi, Spacecraft dynamics and control:a practical engineering 

approach: Cambridge university press, 2000. 
[15] J. R. Wertz, Spacecraft attitude determination and control: Springer, 1978. 
[16] V. A. Chobotov, Orbital Mechanics, American Institute of Aeronautics and 

Astronautics, Inc., Reston, VA, pp. 20, 1996. 
[17] M. Nikkhah Bahrami, Vector Dynamic, University of Tehran, Tehran, 

1986. (In Persian) 
[18] B.FARSHI, M.FAEZI, Optimization of inhomogenuse rotationg discs by 

the ingradient method, Modares Mechanical Engineering, No. 9, pp. 107-
119, 2010. (InPersian) 

[19] A. Taherifar, A. Alasty, H. Salarieh, M. Boroushaki, Path Planning for a 
Planar Hyper-Redundant Manipulator with Lockable Joints Using 
Particle Swarm Optimization, Modares Mechanical Engineering, No. 9, pp. 
159-175, 2011. (In Persian) 

[20] K. Deb, A. Pratap, S. Agarwal, T. Meyarivan, A fast and elitist 
multiobjective genetic algorithm: NSGA-II, Evolutionary Computation, 
IEEE Transactions on, Vol. 6, No. 2, pp. 182-197, 2002. 

 

  

 [
 D

O
R

: 2
0.

10
01

.1
.1

02
75

94
0.

13
93

.1
4.

5.
17

.4
 ]

 
 [

 D
ow

nl
oa

de
d 

fr
om

 m
m

e.
m

od
ar

es
.a

c.
ir

 o
n 

20
24

-0
3-

20
 ]

 

Powered by TCPDF (www.tcpdf.org)

                               8 / 8

https://dorl.net/dor/20.1001.1.10275940.1393.14.5.17.4
https://mme.modares.ac.ir/article-15-8011-en.html
http://www.tcpdf.org

