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 This paper investigates effect of coupling of satellite translational dynamics and rotational kinematic 

aiming to design geosynchronous satellite formation flying at drift phase to the determined operational 

nominal position at the orbital window in the geosynchronous orbit. Firstly, dynamical and kinematical 

equations of satellite, and then the interaction of translational and rotational motion at drifting to the 

final position at the target orbit by considering satellite as a rigid object have been studied. Despite 

similar studies utilizing simplifications such as circular assumption of target orbit or various 

linearization methods, presented analysis of this paper is based on the general form of nonlinear 

translational equations. According to acquired results of investigating the coupled dynamics at the drift 

phase to the determined position at the orbital window by considering different attitudinal situations, 

drift considerations and procedure in presence of other satellites at the orbital window have been 

presented. Orbital position and attitudinal situation of satellite have been controlled by utilization of PD 

control law associated with the optimized gains based on PSO optimization algorithm which aims to 

minimize control effort and fuel and consequently minimize fuel consumption and increase satellite 

operational life. Acquired results from simulations represent the effectiveness of the proposed 

methodology. 
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-1 Ăùºêù 

ای متشکل از دو یا چند ماهواره اطلاق به مجموعه 1آرایش پروازی ماهواره

هایی چون اخذ، پردازش، پارچه، به انجام مأموریتشود که با عملکردی یکمی

                                                                                                                                      
1 Spacecraft Flying Formation 

سازی پردازند. مدلهای فضایی میدهیها و نیز سرویسآنالیز و ارسال داده

ها از اصول مهم و اولیه در طراحی آرایش پروازی حرکت نسبی ماهواره

تر هایی است که در یک مجموعه قرار دارند. طراحی هرچه دقیقماهواره

های اخیر مورد توجه بسیاری از آرایش پروازی موضوعی است که در سال

http://mjmec.ir/
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مورد نیاز در  . دقت[1-4]های فضایی قرار گرفته است طراحان سیستم

مند با توجه سازی یک پرواز آرایشمعادلات دینامیکی مورد استفاده در مدل

باشد. به حرکت نسبی بلند مدت فضاپیماها از اهمیت بالایی برخوردار می

های کنترلی تعیین و همچنین با توجه به تراکم ناوگان فضایی، الگوریتم

 .[5-7]شوند سازی میبهینه

 -ر بررسی حرکت نسبی ماهواره، مدل خطی کلوهسیترین مدل درایج

، با فرض انحراف اندک از مدار CWباشد. مدل خطی ( میCWویلشتایر )

عنوان ثوابت حرکت، توسعه یافته مرجع دایروی و درنظرگیری شرایط اولیه به

توسعه یافته بود، به  1بود. همچنین این مدل که برای کاربردهایی چون راندوو

منظور شد. بنابراین بهی زمانی کوتاه محدود میرکت در بازهسازی حشبیه

ی معادلات ای با هدف توسعههای این روش، مطالعات گستردهرفع محدودیت

. همچنین مطالعات دیگری نیز در [8-10]برای مدار مرجع بیضوی انجام شد 

شی از ی ارتقاء این معادلات با افزودن اثرات اغتشاشی از جمله اثرات نازمینه

 [15]و اثر اغتشاشی جسم سوم  [14]، درگ [11-13]غیرکروی بودن زمین 

 انجام شده بود.

ای برای بررسی حرکت سازی نقطه، مدلCWی معادلات از زمان ارائه

طور گسترده ای مورد مطالعه و بررسی سال، به 50نسبی ماهواره، به مدت 

ی آرایش گوناگون در زمینهگرایش رو به رشد به انجام مطالعات قرار گرفت. 

تر از هایی کاملی حلتر و ارائهها نیاز به معادلاتی دقیقپروازی ماهواره

. بیشتر [15,8-19]یافته را افزایش داد معادلات حرکت نسبی اغتشاش

سازی ی ماهواره و مدلسازی نقطهمطالعات صورت گرفته تا آن زمان، بر شبیه

تر یک سازی دقیقمنظور شبیهکه بهر حالیسه درجه آزادی، متمرکز بود د

کنند، پارچه عمل میصورت یکمأموریت فضایی که در آن چند ماهواره به

سازی بر معادلات انتقالی، با شبیهتر که علاوهنیاز به استفاده از معادلاتی دقیق

ااهرواه ارائه معادلات دورانی ماهواره، مدلی شش درجه آزادی از دینامیک م

 یافت.قوت می دهد،

سازی شش ی مدلای در زمینههای اخیر، مطالعات گستردهدر سال

درجه آزادی ماهواره صورت گرفته است. پَن و کاپلیا از جمله نخستین کسانی 

ی آرایش ای نسبی ماهواره در مسئلهبودند که پیشنهاد اعمال سرعت زاویه

ی حرکت انتقالی شدهپروازی را مطرح کردند. در این پژوهش معادلات کوپل 

ها در پژوهش خود دو دستگاه مرجع و دورانی دو ماهواره بررسی شدند. آن

ی رهگیر قرار دادند. بدین ی هدف و دیگری در ماهوارهبدنی، یکی در ماهواره

ها و ترتیب معادلاتی دو بخشی برای بررسی موقعیت نسبی مرکز جرم ماهواره

. همچنین در [20]دست آمد یگر بهوضعیت دو دستگاه متصل نسبت به یکد

تر از معادلات کوپل جهت تخمین موقعیت نسبی ماهواره استفاده روشی ساده

ماهواره در یک  N. کاربرد دیگر این معادلات در آرایش پروازی [16]شد 

عنوان جسمی ها بهی واحد بود. در این پژوهش هر یک از ماهوارهمجموعه

ی صورت گرفته توسط سگِال و مطالعه .[21]صلب در نظر گرفته شدند 

ی کوپلینگ های صورت گرفته در زمینهگورفیل از جمله جدیدترین پژوهش

هایی حرکت انتقالی و دورانی دو ماهواره و بررسی دقت مورد نیاز در مأموریت

. همچنین نوابی و [22]بود  2چون آرایش پروازی فشرده، راندوو و داکینگ

ی ملاقات هایی بهینه و غیرخطی برای مسئلهکنترل اخلومدی در مقالات خود

 .[24,23]اند و اتصال مداری برای مدار هدف دایروی و بیضوی ارائه داده

صورت حرکت مرکز جرم توان بهطور کلی حرکت یک ماهواره را میبه

ترتیب با . بدین[25]ماهواره و دوران نسبت به مرکز جرم درنظر گرفت 

                                                                                                                                      
1 Rendezvous 
2 Docking 

دستگاه بدنی و دستگاه مرجع مداری در مرکز جرم ماهواره، قراردادن مرکز 

صورت حرکت انتقالی مرکز دستگاه بدنی و دوران توان حرکت ماهواره را بهمی

 ه دستگاه مرجع مداری بررسی نمود.آن نسبت ب

ها در فواصل مداری اندکی نسبت به در مدارهای پرترافیک ماهواره

آهنگ ژئو ها در مدار زمینوقعیت ماهوارهطور مثال میکدیگر قرار دارند. به

های مداری برای هر ماهواره در این مدار، باشد. این موقعیتدرجه می 0.1

ی مداری آورد که با عنوان پنجرهفراهم می km 40فضایی به ابعاد تقریبی 

شود. با توجه به اهمیت این مدار و نیاز کشورها، گاه بیش از یک شناخته می

گیرد که در این حالت طراحی آرایش ی مداری قرار میپنجرهماهواره در 

ترین باشد. یکی از مهمسزایی برخوردار میها از اهمیت بهپروازی ماهواره

دهد، تقرب نهایی مانورهایی که ماهواره در آغاز عمر عملیاتی خود انجام می

و، پس آهنگ ژئی زمینباشد. ماهوارهبه موقعیت تعیین شده در مأموریت می

از پشت سر گذاشتن مدار پارکینگ و مدار انتقال ژئو، در موقعیتی در نزدیکی 

گیرد. تقرب نهایی ماهواره آهنگ، تحت عنوان مدار دریفت قرار میمدار زمین

از مدار دریفت به موقعیت هدف تعریف شده در مدار ژئو که فاز دریفت نام 

شت سر گذاشته، اغتشاشات دارد، بسته به تکنولوژی کشورها، دقت فازهای پ

آهنگ مداری مؤثر و ملزومات بسیار دیگری از چند صد کیلومتری مدار زمین

شود. در این فاز با توجه به ی مداری آغاز میتا موقعیتی در نزدیکی پنجره

ی مداری، لازم است ماهواره از زمان ورود به های دیگر در پنجرهوجود ماهواره

دقت ردیابی و بررسی شود. ری در موقعیت هدف بهی مداری تا قرارگیپنجره

تواند ها میسازیای بودن ماهواره در شبیهترتیب در این فاز فرض نقطهبدین

های تهدیدی جدی برای مأموریت ماهواره و حتی مأموریت سایر ماهواره

ی مداری محسوب شود. بنابراین لازم است موقعیت ماهواره موجود در پنجره

دقت ردیابی و ی مداری تا قرارگیری در موقعیت هدف بهپنجرهاز نزدیکی 

 . [26]کنترل شوند 

در این مقاله به بررسی تقرب نهایی ماهواره به موقعیت تعیین شده در 

ی مداری براساس های دیگر در پنجرهآهنگ ژئو با وجود ماهوارهمدار زمین

پردازیم. همچنین معادلات موقعیت نسبی و با اعمال اثر وضعی ماهواره می

ایط هدف تعیین شده در مأموریت موقعیت و وضعیت ماهواره نسبت به شر

های دیگر ایجاد شود که تهدیدی برای مأموریت ماهوارهای کنترل میگونهبه

نکند و با دقت لازم در مسیر از پیش تعیین شده هدایت شود. در این مقاله 

پردازیم. یت نسبی ماهواره میابتدا به بیان معادلات موقعیت نسبی و وضع

سپس با اعمال اثر اغتشاشی وضعیت بر موقعیت ماهواره، معادلاتی با حداکثر 

منظور تبیین هرچه بهتر اثر ذکر است که بهدقت ارائه خواهیم داد. لازم به

وضعی ماهواره بر موقعیت نسبی، در این پروژه از اعمال اغتشاشات خارجی 

 دلات اصلی در نظر گرفته شده است.نظر شده اما در معاصرفه
 

2( ā½vĀăwù ĈîĊùwþĉ¹ ¡đ¹wÞù 

 های تحلیل دینامیکی حرکت ماهواره این است که عموما  یکی از ویژگی

لحاظ می شود و از اثر ترکیبی  حرکت انتقالی و دورانی آن جدا از یکدیگر

یا ها نظر می شود. این مسئله به این دلیل است که ممانها برهم صرفهآن

شوند، عموما  وابستگی کمی به جهت گشتاورهایی که باعث دوران ماهواره می

حرکت دارند. همچنین نیروهای جاذبه که اساسا  مؤثر بر مسیر حرکت ماهواره 

هستند در مقایسه با سایر موارد موثرتر، وابستگی چندانی به وضعیت ماهواره 

ست و این عدم وابستگی ندارند. در حالی که در واقعیت این مسئله صحیح نی

یک حقیقت تقریبی است. اگرچه در بسیاری از کاربردهای فضایی اعمال 

هایی با بالا بردن بار محاسباتی سیستم، موجب بروز چنین عدم قطعیت
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های فضایی یا شود، امادر مانورهایی از جمله ملاقاتخطاهای محاسباتی می

تری مورد نیاز است، این مند یک ناوگان فضایی که دقت بیشپرواز آرایش

منظور تبیین هرچه . به[25]بینی و جبران شوند موارد باید به نحوی پیش

های این دو بخش ابتدا معادلات مداری ماهواره برای بررسی مرکز بهتر تفاوت

جرم ماهواره و سپس چگونگی اعمال اثر وضعی بر موقعیت ماهواره را در 

کنیم. همچنین لازم است رسی میتقرب به موقعیت و وضعیتی معین بر

زمان وضعیت نسبی ماهواره، نسبت به وضعیت هدف براساس طور همبه

 روز رسانی شود.عادلات مربوطه بهم

 دینامیک موقعیت نسبی ماهواره -2-1

ی میان اجسام، اساس دینامیک مداری ی نیوتون و قانون جاذبهگانهقوانین سه

بیان موقعیت ماهواره در دستگاه مختصات  دهند. برایماهواره را تشکیل می

ECI  و با توجه به معادلات حرکت دو جسم در فضا، براساس قانون دوم

 آید؛دست میی نسبی حرکت ماهواره به شکل زیر بهنیوتون، معادله

(1) ὶᴆ ‘
ὶᴆ

ὶ
 

‘که در آن σωψφπρȢς ËÍÓ (، 1ی ). معادله[27]باشد می

در مداری کپلری در غیاب اغتشاشات و با مقادیر ی دینامیکی حرکت معادله

 است که در آن تغییرات پارامترهای کپلری عبارتند از؛ v(0)و  r(0)ی اولیه

(2) Ὠὥ

Ὠὸ

ὨὩ

Ὠὸ

Ὠɱ

Ὠὸ

Ὠ‫

Ὠὸ

ὨὭ

Ὠὸ
πȟ     

Ὠὓ

Ὠὸ
ὲ 

ای از نیروهای در حالت کلی، شتاب وارد به ماهواره شامل مجموعه

باشد. این نیروها موجب انحراف ماهواره از مدار کپلری و اغتشاشی نیز می

ی حرکت ترتیب معادلهشوند. بدینای مشخصات کپلری میتغییر لحظه

، 0(tv = (r(0)و  tr)r) = 0(0)ی کپلری با مقادیر اولیهماهواره در مداری غیر

 باشد؛شکل زیر میبه

(3) ὶᴆ ‎ ‎ ‎ 
های کپلری، اغتشاشی و ترتیب شتابو به ‎و  ‎ ،‎که در آن 

 .[28]باشند کنترلی وارد به ماهواره می

در بیان حرکت انتقالی نسبی ماهواره، حرکت ماهواره نسبت به هدفی 

شود. در این حالت، موقعیت تعیین شده در مأموریت به عنوان معین بیان می

ات فضایی و انتقال ی ملاقشود. این رویکرد در مسئلهموقعیت هدف تعیین می

صفر نمودن  ،مداری بسیار مناسب است؛ چرا که در حین این مانورها هدف

باشد. از این نوع بیان دینامیکی برای سرعت و موقعیت نسبی ماهواره می

 شود.رایش پروازی نیز استفاده میاهداف دیگری چون آ

ی رهگیر در حال حرکت مدار هدف و ماهواره Tی کنیم ماهوارهفرض می

C ترتیب باشد. موقعیت این دو ماهواره بهدر حال حرکت در مداری فرضی می

بیان کنیم، هدف  rها را با شود. اگر اختلاف این شعاعبیان می CRو  TRبا 

 باشد.صفر کردن این مقدار می

(4) ”ᴆ Ὑᴆ Ὑᴆ 
 نظری حرکت نسبی ماهواره در دستگاه اینرسی و با صرفهبنابراین معادله

 آید؛دست میاز نیروهای اغتشاشی، به شکل زیر به

(5) ”ᴆ ‘
Ὑᴆ

ÎÏÒÍὙᴆ
‘

Ὑᴆ ”ᴆ

ÎÏÒÍὙᴆ ”ᴆ

Ὂ

ά
 

ی رهگیر ی کنترلی و جرم ماهوارهبه ترتیب نیرو άو  Ὂکه در آن 

 باشند.می
 

 دینامیک وضعیت ماهواره -2-2

 نمود. زوایایهای مختلفی بیان وشتوان به رسینماتیک وضعیت ماهواره را می
 

ها هستند. همچنین جمله این بیانها و رودریگرزها از اویلر، کواترنیون

منظور بیان این مقادیر، سه دستگاه اینرسی، بدنی و مرجع مداری استفاده به

ینماتیک ماهواره وجود دارد؛ یکی شوند. دو فاکتور مهم در بیان سمی

اه مرجع مداری و دیگری ای دستگاه بدنی نسبت به دستگهای زاویهسرعت

طور کلی ای دستگاه بدنی نسبت به دستگاه اینرسی. بههای زاویهسرعت

بت به دستگاه مرجع مداری و سرعت ای دستگاه بدنی نسسرعت زاویه

‫ترتیب با ای دستگاه مرجع نسبت به اینرسی بهزاویه ὴὭήὮώὯ 

‫و  ‫  ρ ‫  ρ ‫  ρ در  ‫شود. اگر بیان می

‫دستگاه بدنی بیان شود، فرم  ‫  Ὥ ‫  Ὦ ‫  Ὧ  را

ای دستگاه محورهای بدنی نسبت به گیرد. بنابراین سرعت زاویهبه خود می

 توان به شکل زیر بیان کرد؛دستگاه محورهای اینرسی را می

(6) ‫ ‫ ‫  
ای برخوردار است؛ چراکه اجازه از اهمیت ویژه ‫، (6)ی در معادله

دهد زوایای اویلر جسم در حال حرکت، نسبت به هر دستگاه مرجع تعریف می

های دورانی صورت توجه به ماتریسای در فضا محاسبه شوند. این کار با شده

 .[28]گیرد می

 ای بدنیهای زاویهسرعت -2-2-1

ای بدنی ماهواره استفاده از زوایای های زاویهترین شیوه در بیان سرعترایج

جایی که معادلات وضعی بیان باشد، اما از آنها میاویلر و نرخ تغییرات آن

شوند، در بیان درجه دچار تکینگی می 90ی شده براساس این زوایا در زاویه

های دیگری ترین حالت، بهتر است از بیانسینماتیک وضعیت ماهواره در کلی

تواند در در حالت کلی، دوران یک جسم میها استفاده شود. کواترنیونچون 

ی هر جهتی صورت گیرد. اگر محورهای دورن اویلر را برحسب بردارهای ویژه

های بردار ها تعریف کنیم، تعریف جدیدی از ماتریس دوران برحسب مؤلفهآن

Åᴆویژه ὩȟὩȟὩ دوران یو زاویه Ŭ های کواترنیون بردار آید.می دستبه

 ؛[28]شوند به شکل زیر تعریف می Ŭی دوران برحسب بردارهای ویژه و زاویه

(7) 

ή ὩÓÉÎ
‌

ς
 

ή ὩÓÉÎ
‌

ς
 

ή ὩÓÉÎ
‌

ς
 

ή ÃÏÓ
‌

ς
  

 دانیم؛همچنین می

(8) ȿήᴆȿ ρᵼ ή ή ή ή ρ 
ها (، ماتریس انتقال برحسب کواترنیون7بنابراین با استفاده از تعریف )

 برابر است با؛

(9) 
ὃ

ὥ ὥ ὥ
ὥ ὥ ὥ
ὥ ὥ ὥ

 

 شوند؛ ( به شکل زیر تعریف می9های ماتریس )که آرایه

 

ὥ ή ή ή ή  
ὥ ςήή ήή  

ὥ ςήή ήή  

ὥ ςήή ήή  

ὥ ή ή ή ή  

ὥ ςήή ήή  

ὥ ςήή ήή  

ὥ ςήή ήή  

ὥ ή ή ή ή  

ای بدنی در دستگاه بدنی، معادلات های زاویهبا داشتن سرعت

 ؛[28]آیند دست میدیفرانسیلی بردارهای کواترنیون به
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(10) Ὠ

Ὠὸ
ήᴆ
ρ

ς
ɱ ή 

-ای بدنی تعریف میهای زاویه، برحسب سرعتɱکه در آن ماتریس 

 شود؛

(11) 
ɱ

π ὶ ή
ὶ π ὴ
ή
ὴ

ὴ
ή
π
ὶ

    

ὴ
ή
ὶ
π

 

ای بدنی حول محورهای های زاویهترتیب سرعتبه ὶو  ὴ  ،ήکه در آن 

BX ،BY  وBZ (0)ی ترتیب با داشتن شرایط اولیههستند. بدینq  و

هر لحظه از (، بردارهای کواترنیون در 10گیری عددی از سیستم )انتگرال

 آیند.دست میزمان به
 

 ɤRIBای بردار سرعت زاویه -2-2-2

ها لازم ی زوایای اویلر یا کواترنیونمنظور محاسبهطور که بیان شد، بههمان

ای ماهواره در دستگاه مختصات بدنی نسبت به دستگاه است سرعت زاویه

ی ( برای محاسبه6ی )مرجع مداری تعیین شود. همچنین با توجه به معادله

ωBR ای سرعت زاویه، ابتدا لازم استωRIB ای تعیین شود. سرعت زاویه

 ؛[28]شود دستگاه مرجع نسبت به دستگاه اینرسی به شکل زیر محاسبه می

(12) 

‫  

ρ

ȿὶȿȿὺ ὶȿ
ὺ ὺϽὶ π 

‫  

ρ

ὶȿὺ ὶȿ
ὺϽὶϽὺὶ ὶὺ  

‫  

ρ

ȿὺ ὶȿȿὶȿ
ὶ ὶϽὺ ὶ ὶ 

ماهواره در دستگاه ای موقعیت و سرعت لحظهترتیب به vو  rکه در آن 

جایی که در مدار دایروی سرعت ماهواره عمود هستند. از آن مختصات اینرسی

 براین با فرض مدار دایروی داریم؛است، بنا rبر 

(13) ‫  

ὺὶ

ὶὺ

ὺ

ὶ
‫  

ی مداری همچنین برای مدارهای کپلری که شتاب خارج از صفحه

‫ندارند،   π ( به شکل زیر تغییر 12ی )بنابراین معادلهباشد. می

 کند؛می

(14) ‫ π ‫ π  
( استفاده 9توان از ماتریس )منظور انتقال آن به دستگاه بدنی میکه به

 کرد؛

(15) ‫ ὃ ‫  

 دینامیک وضعیت ماهواره -2-2-3

 ؛[28]شود ی اویلر بیان میدینامیک وضعیت ماهواره بر اساس معادله

(16) Ὕ Ὤ Ὤ ‫ Ὤ 
، بیانگر مجموع گشتاور خارجی وارد به ماهواره است و  Ὕکه در آن 

باشد. می Ὕو مجموعه گشتاورهای اغتشاشی  Ὕشامل گشتاورهای کنترلی 

Ὕبنابراین  Ὕ Ὕ باشد. همچنین مومنتوم میὬ  نیز شامل مومنتوم

Ὤجسم صلب  ὬȟὬȟὬ ی و مومنتوم تجهیزات تغییردهنده

Ὤالعملی های عکسمومنتوم مانند چرخ Ὤ ȟὬ ȟὬ باشد. می

 گویند.اویلر نیز می( قانون 16ی )به معادله

ای جسم صلب با استفاده از دانیم بردار مومنتوم زاویههمچنین می

 ؛[28]شود ی زیر تعریف میمعادله

(17) 
Ὤ

Ὅ Ὅ Ὅ

Ὅ Ὅ Ὅ

Ὅ Ὅ Ὅ

‫
‫
‫

Ὅ ‫ 

اگر فرض کنیم بردارهای بدنی ماهواره روی محورهای اصلی قرار گرفته 

ترتیب صفر خواهند شد. بدین Ὅهای غیرقطری ماتریس باشند، المان

( به شکل زیر 17( و )16دینامیک وضعیت ماهواره با استفاده از معادلات )

 شود؛محاسبه می

(18) 

Ὕ Ὕ Ὕ Ὤ Ὤ ‫Ὤ ‫Ὤ

‫Ὤ ‫Ὤ  Ὥ 
                             Ὤ Ὤ ‫Ὤ ‫Ὤ

‫Ὤ ‫Ὤ  Ὦ 

                             Ὤ Ὤ ‫Ὤ ‫Ὤ

‫Ὤ ‫Ὤ  Ὦ 

های سرعت مؤلفه ‫و  ‫، ‫ی فوق، در معادلهذکر است که لازم به

از  Ὤباشند. درنهایت با جایگذاری ای بدنی نسبت به دستگاه اینرسی میزاویه

 ؛[28]( را به شکل زیر بازنویسی کرد 18ی )توان معادله( می17ی )معادله

(19) 

Ὕ Ὕ Ὕ Ὅ‫ Ὤ

Ὅ‫‫ Ὅ‫‫

‫Ὤ ‫Ὤ  Ὥ 
                             Ὅ‫ Ὤ Ὅ‫‫ Ὅ‫‫

‫Ὤ ‫Ὤ  Ὦ 

                             Ὅ‫ Ὤ

Ὅ‫‫ Ὅ‫‫

‫Ὤ ‫Ὤ  Ὦ 

‫ی ترتیب با داشتن مقدار اولیهبدین π ی گیری از رابطهو انتگرال

 آید.دست میدر هر لحظه به ‫، بردار (19)

 کوپلینگ موقعیت و وضعیت نسبی ماهواره -2-3

های مداری یا هر مانور دیگری که لازم است در مانورهای دقیقی مانند ملاقات

 ماهواره با وضعیتی معین در موقعیتی از پیش تعیین شده قرار گیرد، معادلات

مورد استفاده نیز باید با حداکثر دقت لحاظ شوند. بنابراین لازم است اثر 

 ت و وضعیت بر یکدیگر بررسی شوند.متقابل معادلات موقعی

توان از منظور اعمال معادلات وضعی ماهواره بر موقعیت مداری آن میبه

معادلات حرکت شش درجه آزادی اجسام صلب در فضا استفاده کرد. 

 Sصورت جسمی صلب با سطح فرضی کنیم ماهواره بهفرض میمنظور بدین

بیانگر شتاب جسم غیردوار و یا به  X*باشد. اگر در حال حرکت در فضا می

ی ای جسم صلب باشد، معادلهسرعت زاویه wعبارت دیگر مرکز جرم جسم و 

 ؛[29]آید دست میی زیر بهشتاب جسم صلب دوار در فضا طبق رابطه

(20) Ὠὢ

Ὠὸ

Ὠᶻὢᶻ

Ὠὸ
‫ ‫ ὢᶻ ς‫

Ὠὢᶻ

Ὠὸ

Ὠ‫

Ὠὸ
ὢᶻ 

ی حرکت نسبی ماهواره با اعمال اثر حرکت وضعی ترتیب معادلهبدین

 ؛[29]عبارتست از 

(21) 

Ὠᶻ”ᶻ

Ὠὸ
‫ ‫ ”ᶻ ς‫

Ὠ”ᶻ

Ὠὸ
Ὠ‫

Ὠὸ
”ᶻ ‎ ‎

Ὂ

ά
‎ 

سرعت نسبی ماهواره  ‫ی دوار، موقعیت نسبی ماهواره ᶻ”که در آن 

 ‎شتاب کپلری مرکز جرم ماهواره و  ‎نسبت به دستگاه مرجع مداری، 

ی ( معادله5ی )باشد. با استفاده از معادلهشتاب اغتشاشاشی خارجی می

 ؛[26]شود ی دوار به شکل زیر بازنویسی میحرکت نسبی ماهواره

 

Ὠᶻ”ᶻ

Ὠὸ
‘

Ὑᴆ

ÎÏÒÍὙᴆ
‘

Ὑᴆ ”ᴆᶻ

ÎÏÒÍὙᴆ ”ᴆz

‫ ‫ ”ᶻ  
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(22) ς‫
Ὠ”ᶻ

Ὠὸ

Ὠ‫

Ὠὸ
”ᶻ

Ὂ

ά
‎ 

در نظرگیری وضعیت ماهواره در معادلات موقعیت نسبی زمانی 

پذیر است که فاصله نسبی ماهواره کم باشد و نیاز به افزایش دقت توجیه

محاسبات، ممکن بر افزایش حجم باشد. در حالی که در فواصل دورتر، علاوه

 د موجب واگرایی محاسبات نیز شود.است در برخی موار

ی نسبی ماهواره در فضا، با در نظرگیری ترین معادله(، کلی22ی )معادله

باشد. بسته به نیاز و کاربرد ی عوامل تأثیرگذار داخلی و خارجی میکلیه

ایش داد. سازی را افزتوان دقت شبیهمحاسبات، با گسترش ترم اغتشاشی می

ای ماهواره نسبت به هدف، سرعت نسبی همچنین از آنجایی که سرعت زاویه

ی رهگیر به منظور تقرب ماهوارهتوان بهاست، بنابراین از این معادلات می

ی هدفی با وضعیت نامتعادل نیز استفاده کرد. درنهایت با انجام ماهواره

زیر توسعه به شکل (، 22)ی های برداری، معادلهعملیات جبری و اعمال ضرب

 ؛[26]یابد می

(23) 

ὼᶻ

 
‘ ὼ

ὼ ώ ᾀ
   

‘ ὼ ὼᶻ

ὼ ὼz ώ ώz ᾀ ᾀz

‫ ώᶻ ‫ ὼᶻ ‫ ‫ ὼᶻ ‫ ᾀᶻ ‫

ςᾀᶻ ‫ ώᶻ ‫ ᾀᶻ ‫ ώᶻ  ‫
Ὂͺ
ά

‎ͺ 

(24) 

ώᶻ 

 
‘ ώ

ὼ ώ ᾀ
  

‘ ώ ώᶻ

ὼ ὼz ώ ώz ᾀ ᾀz

‫ ᾀᶻ ‫ ώᶻ ‫ ‫ ώᶻ ‫ ὼᶻ ‫

ςὼᶻ‫ ᾀᶻ ‫ ὼᶻ ‫ ᾀᶻ ‫
Ὂͺ
ά

‎ͺ 

(25) 

ᾀᶻ 

 
‘ ᾀ

ὼ ώ ᾀ
  

‘ ᾀ ᾀᶻ

ὼ ὼz ώ ώz ᾀ ᾀz

ὼᶻ ‫ ‫ ᾀᶻ ‫ ᾀᶻ ‫ ‫ ώᶻ ‫

ςώᶻ‫ ὼᶻ‫ ώᶻ ‫ ὼᶻ ‫
Ὂͺ
ά

‎ͺ 

ترتیب موقعیت و سرعت به ᾀᶻو  ὼᶻ ،ώᶻو  ᾀᶻ و  ὼᶻ ،ώᶻکه در آن 

 موقعیت مطلق هدف در مدار ᾀو  ὼ ،ώی صلب، نسبی ماهواره

،زمین  ‎ͺو  ‎ͺ،‎ͺو کنترلی نیروهای Ὂͺو Ὂͺ،Ὂͺآهنگ

باشند. می IZو  IX ،IYهای اغتشاشی وارد به ماهواره در راستاهای مؤلفه

های مؤلفه ترتیب،به  ‫و  ‫،  ‫و  ‫و  ‫، ‫های همچنین ترم

به دستگاه مرجع  ای دستگاه بدنی ماهواره نسبتهای زاویهها و شتابسرعت

 باشند.مداری می

معادلات مداری و وضعی ماهواره کوپلینگ ی زمینهبحث دیگری که در 

طور که باشد. همانمطرح است، اعمال اثر موقعیت بر معادلات وضعی آن می

بیان شد، موقعیت ماهواره در تعیین وضعیت دستگاه مرجع  2-2در بخش 

مداری و به تبع آن، در تعیین وضعیت دستگاه بدنی ماهواره نسبت به دستگاه 

رسد باشد. با این وجود به نظر میتأثیرگذار میطور مستقیم مرجع مداری به

ای آن تأثیر ی رهگیر در تعیین وضعیت لحظهموقعیت مداری ماهواره

طور مستقیم مستقیمی نداشته باشد. در حالی که موقعیت مداری ماهواره، به

در تعیین نوع و شدت عواملی اغتشاشی از جمله گرادیان جاذبه، درگ 

عشعات خورشیدی و سایر اغتشاشات محیطی تأثیر آیرودینامیکی، فشار تش

سزایی دارد. با این وجود از آنجایی که در این پروژه از اغتشاشات وارد به به

 نظر شده است، این عوامل بررسی نخواهند شد.ماهواره صرفه

3( ¾õ¾¤þí ìĊùwþĉ¹ 

های های کنترلی که در سیستمترین روشترین و سادهیکی از کاربردی

 PIDگیرد، استفاده از کنترلر ای مورد استفاده قرار میطور گستردهبهفضایی 

پذیر که های کنترلی تطبیقرغم روشباشد. علیمی PDطور ویژه کنترلر و به

اند، این روش به دلیل طور گسترده در مقالات مورد بررسی قرار گرفتهبه

حبوبیت بالایی از م سازی در صنایع فضاییقابلیت اطمینان بالا و سادگی پیاده

 باشد.برخوردار می

 دینامیک کنترلر در تولید نیرو -3-1

نیروی موردنیاز جهت کنترل موقعیت نسبی ماهواره نسبت به موقعیت هدف، 

 شود؛هواره به شکل زیر محاسبه میبا استفاده از موقعیت و سرعت نسبی ما

(26) Ὂ ὑ  Ὑ ὑ  ὠ  

ὑهای کنترلی بردار بهرهی فوق، در معادله ὑ ȟȟὑ ȟȟὑ ȟ 

ὑ و ὑ ȟȟὑ ȟȟὑ ȟ مشتقی  های تناسبی وترتیب بهرهبه

صورت دقیق سازی بههای بهینههستند که با استفاده از الگوریتم PDکنترلر 

صورت آنلاین از حل به relVو  relRشوند. همچنین بردارهای تعیین می

توان بر اساس ( را می26ی )آیند. همچین معادلهدست میمعادلات مداری به

 اش به شکل زیر بازنویسی کرد؛ندههای تشکیل دهمؤلفه

(27) 

Ὂ ὑ ȟ ὼ ὑ ȟ ὼ 
Ὂ ὑ ȟ ώ ὑ ȟ ώ 
Ὂ ὑ ȟ ᾀ ὑ ȟ ᾀ 

ترتیب موقعیت به ᾀو  ὼ ،ώمشتقات و نیز  ᾀو  ὼ ،ώهای که در آن مؤلفه

( 25( تا )23و سرعت نسبی با اعمال اثر وضعی ماهواره هستند و از معادلات )

 آیند.دست میبه

 دینامیک کنترلر در تولید گشتاور -3-2

گشتاور کنترلی موردنیاز جهت کنترل وضعیت ماهواره براساس وضعیت 

منظور لازم شود. بدیننسبت به وضعیت هدف محاسبه میقرارگیری ماهواره 

ها ها با استفاده از کواترنیوناست زوایای اویلر نسبی و ونرخ تغییرات آن

اساس تبدیل زوایای اویلر و بردارهای کواترنیون بر مبنای محاسبه شود. 

ها با یکدیگر ساوی قرار دادن آنهای دوران هریک و می ماتریسمحاسبه

تواند متفاوت باشد. د. بنابراین بسته به سناریوی دوران این مقادیر میباشمی

را در نظر بگیریم، با برابر قرار دادن یک  ZYXیا  321طور مثال اگر دوران به

ر به شکل زیر محاسبه های دوران، زوایای اویلهای ماتریسیک المانبه

 ؛[30]شوند می

(28) 

ÔÁÎ•
ςήή ήή

ή ή ή ή
 

ÓÉÎ— ςήή ήή  

ÔÁÎ‪
ςήή ήή

ή ή ή ή
 

 و BX ،BYترتیب بیانگر انحراف محورهای به ɣو  ű ،ɗ که در آن زوایای
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BZ  .نسبت به محورهای دستگاه مرجع مداری هستند 

ی وضعیت محورهترتیب گشتاور کنترلی موردنیاز جهت کنترل سهبدین

های و با استفاده زوایای اویلر و سرعت PDماهواره براساس قانون کنترلی 

 ؛[28]شود شکل زیر محاسبه میای بدنی بهزاویه

(29) 

Ὕ ὑ ȟ • • ὑ ȟ ὴ ὴ 
Ὕ ὑ ȟ — — ὑ ȟ ή ή 
Ὕ ὑ ȟ ‪ ‪ ὑ ȟ ὶ ὶ 

‫در آن  که ȟ ὴ ȟή ȟὶ ای های زاویهسرعت

‫مطلوب ماهواره نسبت به دستگاه مرجع مداری،  ὴȟήȟὶ 

 ای بدنی ماهواره نسبت به مرجع،های زاویهسرعت

Ὡόὰ • ȟ— ȟ‪  زوایای اویلر ماهواره نسبت به دستگاه

 Ὡόὰ•ȟ—ȟ‪ زوایای اویلر نسبی ماهواره ومرجع مداری، 

ὑ ὑ ȟȟὑ ȟȟὑ ȟ  نیزوὑ ὑ ȟȟὑ ȟȟȟὑ ȟȟ   

باشد. در این حالت نیز در تولید گشتاور می PDهای کنترلی کنترلر بهره

 آید.دست میسازی بهوریتم بهینهاس الگهای کنترلی بر اسی بهرهمقدار بهینه

4( ĂþĊĄz ø¤ĉ½Āòõv ć¿wÅPSO 

های جدید و پرکاربرد یکی از الگوریتم 1سازی گروهی ذراتالگوریتم بهینه

باشد. هوش سازی موجود در دنیا است که براساس هوش جمعی میبهینه

های جمعی نوعی هوش مصنوعی است که براساس رفتار گروهی سیستم

گیرد. این نوع هوش به طور معمول از یافته شکل مینامتمرکز و خودسازمان

بر یکدیگر و نیز بر محیط پیرامون تأثیر متقابل و محلی اعضای یک گروه 

کند و شود. این الگوریتم با گروهی از ذرات شروع به حل مسئله میحاصل می

، وضعیت خود را "بهترین"هر یک از ذرات در هر بار تکرار با تعقیب دو مقدار 

حلی است که خود ذره تاکنون به ولین بهترین، بهترین راهکند. اروز میبه

2دست آورده است که آن را 
bestP حلی نامیم. بهترینِ دیگر، بهترین راهمی

ی ذرات یافت شده است که تاکنون در فضای حل مسئله و در میان همه

3ی عمومی دارد، آن را جا که این مقدار جنبهاست. ار آن
bestG نامیم. می

گیرد. یکی حرکت به سوی هر ذره در این الگو در دو جهت صورت می حرکت

بهترین موقعیتی که ذره تاکنون داشته است و دیگری به سمت بهترین 

موقعیتی که بهترین ذره در همسایگی داشته است. در حقیقت هر ذره به 

 .[31]کند سمت یک میانگین وزنی از این دو جهت حرکت می

بعدی با استفاده از  Dرا در یک فضای مسئلهخواهیم فرض کنید می

صورت بردارهای ام به iاستاندارد حل کنیم. مکان و سرعت ذره  PSOروش 

D بعدی ὼ ὼȟὼȟȣȟὼ  وὺ ὺȟὺȟȣȟὺ 

ام تاکنون داشته  iی یا بهترین موقعیتی که ذره bestPباشند. همچنین می

ὴاست، به صورت  ὴȟὴȟȣȟὴ های مؤلفه شود.نشان داده می

 ؛[32]دست خواهند آمد سرعت و مکان ذرات براساس معادلات زیر به

(30) 
ὺ ὧύ ὺ ὧ ὶ ὴ ὼ 

ὧ ὶ ὴ ὼ  
(31) ὼ ὼ ὺ  

 یای است که تاکنون در میان همهمعرف ذره gدر روابط فوق اندیس 
 

 PSOهای عددی الگوریتم ثابت 1جدول 
Table 1 Constants of PSO Algorithm 

2c 1c 0c n_max N 
2 2 1 50 500 

                                                                                                                                      
1 Particle Swarm Optimization 
2 Personal Best 
3 Global Best 

گر تکرارها، نیز بیان nذرات بهترین موقعیت را ملاقات کرده است، بالانویس 

N  ،تعداد ذراتD=1, 2, …, d  ،N=1, 2, …, i  1و ضرایبr  2وr  اعدادی

در الگوریتم این است که به  2rو  1rباشند. نقش می (0,1)ی تصادفی در بازه

حرکت کنند و به  bestGو  bestPهای گوناگون بین دهد با گامذرات اجازه می

تر کنند. هرچه این اعداد به صفر نزدیکها کمک مینوعی به حفظ تنوع پاسخ

های مختلف کمتر و هرچه به یک باشند، تنوع و گوناگونی و حرکت در جهت

 تر باشند، تنوع بیشتر است.نزدیک

ضرایبی ثابت و مثبت هستند که ضرایب شتاب نام  ὧو  ὧ ،ὧمقادیر 

شوند. ضرایب شتاب انتخاب می (0,2)ضرایب معمولا  در بازه دارند. این 

شوند، در حالی که بهتر در یک ناحیه مینزدیک به صفر، سبب جستجوی 

تر الگوریتم ضرایب شتاب نزدیک به یک سبب اکتشاف کمتر و همگرایی سریع

تر دو سبب جستجو در فضایی تر از یک و کوچکشوند. ضرایب بزرگمی

دهند و ضرایب شتاب کاهش می تر شده ولی سرعت همگرایی رابزرگ

شوند و در نتیجه ز فضای مسئله میتر از دو باعث خارج شدن ذرات ابزرگ

 الگوریتم را در پی خواهند داشت. ناپایداری

تأثیر  PSO(، پارامتری است که بر رفتار همگرایی wاینرسی وزنی )

های کنونی را های پیشین بر سرعتگذارد. این پارامتر، میزان تأثیر سرعتمی

مناسب در کل  کند و در نتیجه بر قابلیت جستجو و یافتن جوابتنظیم می

فضای مسئله تأثیرگذار است. میزان صفر برای اینرسی وزنی به این معنی 

های فعلی ندارند و های پیشین ذرات هیچ تأثیری بر سرعتاست که سرعت

تعیین  ،bestGو  bestPها، کنونی، تنها با توجه به مکان فعلی آنهای سرعت

وزنی، باعث تأثیر زیاد نرسی شوند. از سوی دیگر، مقادیر بزرگ ایمی

های کنونی شده و منجر به کاهش سرعت های پیشین بر سرعتسرعت

شوند. بدیهی است که با گذشت زمان، ذرات به سوی نقاط بهینه همگرایی می

یابد و کنند و در نتیجه نیاز به جستجو در فضایی وسیع کاهش میحرکت می

ه جستجوی خود ادامه دهند. شده بهای یافتهبهتر است ذرات در حوالی جواب

منظور . به[31]تر است تر برای اینرسی وزنی مناسبدر نتیجه مقادیر کوچک

ی زیر توان از معادلهتنظیم اینرسی وزنی، متناسب با سرعت همگرایی می

 ؛ [32] استفاده کرد

(32) ύ
ὔ ὲ

ὔ
 

  بیان شده است. 1در جدول  PSOضرایب عددی مورد استفاده الگوریتم 
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 آهنگی زمینمنظور تبیین اثر وضعی ماهواره بر موقعیت نسبی آن، ماهوارهبه

ی مداری و فاز تقرب نهایی به موقعیت مدار هدفی نمونه را در ورود به پنجره

بررسی  km 60ی ، با اختلاف مداری اولیه2با مشخصات ارائه شده در جدول 

ی مداری های دیگری داخل پنجرهماهوارهکنیم کنیم. همچنین فرض میمی

 ارائه 3ی زمین آهنگ نمونه در جدول قرار داشته باشند. مشخصات ماهواره

 جایی که هدف این پروژه طراحی آرایش پروازیشده است. همچنین از آن
 

 پارامترهای کپلری مدار هدف 2جدول 

Table 2 Keplerian Parameters of Target orbit 
q (deg) W (deg) w (deg) i (deg) e a (km) 

34 60 25 0 0.001 42164.16 
 

 ی زمین آهنگ نمونهمشخصات ماهواره 3جدول 
Table 3 Properties of Geostationary Sample Satellite 

m (kg) )2(kg m zzI )2(kg m yyI )2(kg m xxI 
1082.578 4020 730 3770 
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 شرایط وضعی اولیه 4جدول 
Table 4 Initial Attitude Conditions  

 
ű 

(deg) 
ɗ 

(deg) 
ɣ 

(deg) 
• 

(deg/s) 
— 

(deg/s) 
‪ 

(deg/s) 
 0.01 0.01 0.01 0.5 0.5 0.5 وضعیت آرام

 2.5 2.5 2.5 4 2.5 3 وضعیت مغشوش

اولویت است،  ی نمونه درنبوده و بررسی موقعیت و وضعیت ماهواره

ی گرفته نشده است. اختلاف مداری اولیهها در نظر سایر ماهواره دینامیک

ماهواره و موقعیت هدف تنها اختلاف در ارتفاع اوج آن در نظرگرفته شده و 

ترتیب سایر پارامترهای مداری مشابه موقعیت هدف فرض شده است. بدین

 ی ماهواره برابر است با؛ی اولیهاختلاف موقعیت و سرعت نسب
Ὑ ςωȢπφτυυςȢτσσχπ    ËÍ 
ὠ ρȢωρχφρȢπφρυπ  ρπ  ËÍȾÓ 

منظور بررسی چگونگی اثرگذاری شرایط وضعی ماهواره بر موقعیت به

ی آرام و مغشوش در آغاز ورود ماهواره به نسبی، دو نوع شرایط وضعی اولیه

گیریم. در شرایط وضعی آرام، وضعیت ماهواره ی مداری را در نظر میپنجره

. این در حالی است که در شرایط وضعی شوددقت یک درجه کنترل می

ی مغشوش ماهواره بدون اعمال کنترل وضعیت، با وضعیت اولیهمغشوش، 

شود. همچنین موقعیت و وضعیت نسبی ماهواره در ی مداری میوارد پنجره

هر دو حالت، در حین تقرب به موقعیت نهایی تعریف شده در مدار براساس 

های کنترلی مورد استفاده در تولید شوند. بهرهکنترل می PDقانون کنترلی 

اند. تابع بهینه شده PSOسازی نیرو و گشتاور کنترلی مطابق الگوریتم بهینه

تبع آن سازی تلاش کنترلی و بههدف تعریف شده در هر دو حالت، کمینه

های سوخت و افزایش عمر عملیاتی ماهواره بوده است. بهره کاهش مصرف

مورد استفاده در قوانین کنترلی برای معادلات دینامیک  یکنترلی بهینه

شده با وضعیت و مداری مستقل از وضعیت، معادلات دینامیک مداری کوپل 

 ارائه شده است. 7تا  5ترتیب در جداول معادلات وضعی ماهواره به

موقعیت ماهواره نسبت به موقعیت هدف براساس  "3تا  1های شکل"

قل از وضعیت و کوپل شده با وضعیت را برای شرایط معادلات دینامیکی مست

 دهند.نشان می IZو  IX ،IYی آرام و مغشوش و در راستاهای وضعی اولیه

 طور که در این نمودارها قابل مشاهده است، شرایط وضعی مغشوشهمان

 
های کنترلی بهینه برای معادلات حرکت انتقالی مستقل از وضعیت بهره 5جدول 

 ی مداری، با استفاده از تجهیزات کنترل وضعیت و بابه پنجره پیش از ورود
Table 5 Optimized Control Gains for Decoupled Translational 

Equations 
 IZدر راستای  IYدر راستای  IXدر راستای  بهره کنترلی

ὑ  1.0000 2.0000 5.6327 
ὑ  27.7729 34.5266 11.4669 

 

 شده با وضعیتهای کنترلی بهینه برای معادلات حرکت انتقالی کوپلبهره 6جدول 
Table 6 Optimized Control Gains for Coupled Translational Equations 

 IZدر راستای  IYدر راستای  IXدر راستای  بهره کنترلی

ὑ  3.5922 1.0000 8.8521 
ὑ  29.9713 20.9254 16.4534 

 

 های کنترلی بهینه برای معادلات وضعی ماهوارهبهره 7جدول 
Table 7 Optimized Control Gains for Attitudinal Equations 

 IZدر راستای  IYدر راستای  IXدر راستای  بهره کنترلی

ὑ  15.0000 25.0000 15.0000 
ὑ  69.7920 93.3668 57.5926 

شود که این نسبی ماهواره میموجب بروز خطای بیشتری در ردیابی موقعیت 

های ی رهگیر و سایر ماهوارهمسئله خطری جدی برای مأموریت ماهواره

نظر از اثر آل و با صرفهباشد. در حالت ایدهی مداری میموجود در پنجره

ای انجام صورت صفحهوضعیت بر موقعیت نسبی ماهواره، مانور انتقالی به

واره در حین مانور با انحراف اندکی از شود، در حالی که در حقیقت ماهمی

ی مداری مواجه است. بنابراین نیاز به اعمال نیروی کنترلی در راستای صفحه

IZ منظور کنترل ماهواره های فضایی بهنیز وجود خواهد داشت. در اغلب پروژه

 شود.استفاده میجنوبی  -از مانورهای اصلاحی شمالی IZدر راستای 

ی فضایی قرار گیرد، بناست ماهواره در یک مجموعه بنابراین زمانی که

چند اندک، پیش از ورود به  کنترل نسبی وضعیت ماهواره، با دقتی هر

ی مداری از ملزومات مهم در تقرب به موقعیت تعیین شده در مأموریت پنجره

 ی مداری،ها در پنجرهرهباشد. همچنین بسته به موقعیت قرارگیری ماهوامی

ترتیب که شود. بدینها تعیین میسازیت مورد استفاده در شبیهنوع معادلا

 ای بود کهگونهی مداری بههای موجود در یک پنجرهاگر تعداد ماهواره
 

 
( و -موقعیت نسبی ماهواره برای معادلات دینامیکی مستقل از وضعیت ) 1شکل 

 IX( و مغشوش ):( در راستای --ی آرام )معادلات کوپل با شرایط اولیه

Fig. 1 Relative Position of Satellite by Application of Decoupled (-) 

and Coupled Dynamics for Calm (--) and Confused (:)Initial Situations 

in Direction of XI 

 

( و -وضعیت ) موقعیت نسبی ماهواره برای معادلات دینامیکی مستقل از 2شکل 

 IY( و مغشوش ):( در راستای --ی آرام )معادلات کوپل با شرایط اولیه

Fig.2 Relative Position of Satellite by Application Application of 

Decoupled (-) and Coupled Dynamics for Calm (--) and Confused (:) 

Initial Situations in Direction of YI 
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صورت فشرده در پنجره قرار داشتند، لازم است اثر اغتشاشی ها بهماهواره

معادلات دینامیکی ماهواره لحاظ شود. وضعیت ماهواره بر موقعیت نسبی در 

ی مداری واره در نزدیکی پنجرهی ماههمچنین لازم است موقعیت اولیه

موقعیت  ای تعیین شود که مسیر حرکت ماهوره در فرآیند تقرب بهگونهبه

ی مداری باشد. های موجود در پنجرهای ایمن از سایر ماهوارههدف با فاصله

دقت تعیین شود، سپس با توجه به منظور ابتدا لازم است مسیر تقرب بهبدین

 ی ماهواره تعیین شود.قعیت اولیهسایر الزامات مداری مو

 تخماین موجاب هماواره معاادلات در استفاده مورد دقت اگرچه افزایش

قابال پاردازش  حجام کاه جاییآن از اما شود،می شرایط ماهواره  بهتر هرچه

توسط پردازشگر ماهواره محدود است، بالا بردن غیرضروری حجم محاسابات 

 قابلیت اطمینان ممکن است موجب به خطر افتادن مأموریت ماهواره و کاهش

های فضاایی مأموریتترین عامل در سیستم شود. همچنین از آنجایی که مهم

 باشد،، قابلیت اطمینان سیستم میآهنگ ژئوهای مدار زمینویژه مأموریتو به

 هاایی نظیار وجاودلازم است پردازشگر ماهواره در هر مانور با توجه باه آیاتم
 

 

( و -موقعیت نسبی ماهواره برای معادلات دینامیکی مستقل از وضعیت ) 3شکل 

ی آرام )سمت چپ( و مغشوش )سمت راست( در ( با شرایط اولیه--معادلات کوپل )

 IZراستای 

Fig. 3 Relative Position of Satellite by Application Application of 

Decoupled (-) and Coupled Dynamics (--) for Calm (left hand) and 

Confused (right hand) Initial Situations in Direction of ZI 

 
ی ای ماهواره نسبت به دستگاه مرجع مداری برای وضعیت اولیهسرعت زاویه 4شکل 

 (-) RZ):( و  RX (-- ،)RYآرام حول محورهای 

Fig. 4 Angular Velocities of Satellite Relative to the Orbital Reference 

Frame for Initial Calm Situation about the XR (--), YR (:), and ZR (-) 

ها، وضعیت مطلوب ماهواره، ی مداری، موقعیت آنهای دیگر در پنجرهماهواره

ماهواره و سایر  مسیر تقرب از پیش طراحی شده، موقعیت و وضعیت فعلی

ای گونههای مورد استفاده در محاسبات را بهعوامل مؤثر، معادلات و الگوریتم

انتخاب کند که سیستم بیشترین قابلیت اطمینان و کمترین خطای ممکن 

دست به "3تا  1های شکل"ی ی دیگری که از مقایسهراداشته باشد. نکته

باشد. از ی مغشوش میشرایط اولیهآید افزایش زمان تقرب ماهواره در می

آنجایی که زمان انجام مانور از عوامل مهم در مصرف سوخت ماهواره و تعیین 

توان با کنترل وضعیت ماهواره پیش از عمر عملیاتی ماهواره است، بنابراین می

مانور نه تنها خطای ردیابی موقعیت را کاهش داد، بلکه عمر عملیاتی ماهواره 

 ش داد.را نیز افزای

ای نسبت به وضعیت مرجع منظور تبیین وضعیت لحظههمچنین به

 ی آرام وره در شرایط وضعی اولیهمداری در حین مانور، وضعیت نسبی ماهوا

تر طور که پیشنشان داده شده است. همان "5و  4های شکل"مغشوش در 

 و با PDهم بیان شده در هر دو حالت وضعیت ماهواره براساس قانون کنترلی 

 

 
ی ای ماهواره نسبت به دستگاه مرجع مداری برای وضعیت اولیهسرعت زاویه 5شکل 

 (-) RZ):( و  RX (-- ،)RYمغشوش حول محورهای 

Fig. 5 Angular Velocities of Satellite Relative to the Orbital Reference 

Frame for Initial Confused Situation about the XR (--), YR (:), and ZR (-) 

 
نظر از آن برای وضعیت موقعیت نسبی ماهواره با اعمال اثر وضعی و با صرفه 6شکل 

( و معادلات کوپل با شرایط -کارگیری معادلات دینامیکی مستقل )کنترل نشده با به

  IX( و مغشوش ):( در راستای --ی آرام )اولیه

Fig. 6 Relative Position of Satellite by Application of Decoupled  (-) 
and Coupled Dynamics for Calm (--) and Confused (:) Initial Situations 

in Direction of XI at the Uncontrolled Attitudinal Situation 
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سازی بهینهسازی شده براساس الگوریتم های کنترلی بهینهاستفاده از بهره

PSO  طور که در شود. همچنین هماناند، کنترل میارائه شده 5که در جدول

ی آرام شود، کنترل وضعیت ماهواره در شرایط اولیهاین نمودارها مشاهده می

ی مغشوش صورت تری نسبت به شرایط اولیهکوتاهبا نوسانات کمتر و در زمان

در حین تقرب به موقعیت هدف  گیرد. در موارد مذکور، وضعیت ماهوارهمی

شود، اما چنانچه وضعیت ماهواره در حین تقرب کنترل نشود، کنترل می

نظر کردن اثر اغتشاشی وضعیت بر موقعیت نسبی، در خطای ناشی از صرفه

ی آرام تفاوت چندانی نسبت به حالتی که وضعیت در حال وضعیت اولیه

ی مغشوش موجب بروز خطای یهکند اما در شرایط اولکنترل است ایجاد نمی

 که موقعیت نسبی "8تا  6های شکل"شود. این مطلب در قابل توجهی می

ماهواره نسبت به موقعیت هدف را برای معادلات دینامیک مداری مستقل از 

 دهند،وضعیت و با اعمال اثر وضعی برای شرایط آرام و مغشوش نشان می

 

 

نظر از آن برای وضعیت اعمال اثر وضعی و با صرفهموقعیت نسبی ماهواره با  7شکل 

( و معادلات کوپل با شرایط -کارگیری معادلات دینامیکی مستقل )کنترل نشده با به

  IY( و مغشوش ):( در راستای --ی آرام )اولیه

Fig. 7 Relative Position of Satellite by Application of Decoupled  (-) 
and Coupled Dynamics for Calm (--) and Confused (:) Initial Situations 

in Direction of YI at the Uncontrolled Attitudinal Situation 

 

نظر از آن برای وضعیت موقعیت نسبی ماهواره با اعمال اثر وضعی و با صرفه 8شکل 

( با --( و معادلات کوپل )-مستقل ) کارگیری معادلات دینامیکیکنترل نشده با به

 IZی آرام )سمت چپ( و مغشوش )سمت راست( در راستای شرایط اولیه

Fig. 8 Relative Position of Satellite by Application of Decoupled (-) 

and Coupled (--) Dynamics for Calm (left hand) and Confused (right 

hand) Initial Situations in Direction of ZI at the Uncontrolled Attitudinal 

Situation 

ی ت آرام بودن شرایط وضعی اولیهترتیب در صورباشد. بدینقابل مشاهده می

توان از کنترل وضعیت ماهواره ی مداری میماهواره پیش از ورود به پنجره

ی ماهواره نظر کرد. اما در صورتی که شرایط وضعی اولیهحین تقرب صرفه

توان کنترل وضعیت ماهواره را به پایان مانور موکول کرد. مغشوش باشد، نمی

ی که هدف از کنترل وضعیت ماهواره تنها ممانعات از جایبا این وجود از آن

در  باشد، بهتر است شرایط وضعی ماهوارهایجاد اغتشاش در موقعیت نمی

 دقت کنترل شود.حین مانور به

منظور تبیین شرایط وضعی ماهواره، وضعیت ماهواره در طول همچنین به

 "10و  9های شکل"ترتیب در مانور برای دو حالت وضعی آرام و مغشوش به

داده شده است. با توجه به آرام بودن نرخ تغییرات وضعی ماهواره در نشان 

منظور بررسی شرایط پریودیک وضعیت، وضعیت ماهواره شرایط آرام، به

است ثانیه رسم شده 105ی زمانی نسبت به دستگاه مرجع مداری در بازه

بالا بودن (. همچنین در شرایط مغشوش وضعیت، با توجه به 9)شکل 

ای رسم شده ثانیه 500ی زمانی نوسانات، وضعیت نسبی ماهواره در یک بازه

های زمانی برای شرایط وضعی مغشوش، است. وضعیت ماهواره در مابقی بازه

طور که با باشد. همانمی "10شکل "تکراری از وضعیت نشان داده شده در 

 به نسبت ایزاویه هایسرعت شود، تغییراتمشاهده می "9شکل "دقت در 

 از ناشی توانمی را این اغتشاش وجود که است اندکی همراه اغتشاش با زمان

 معادلات که در دانست. همانطور ماهواره مطلق سرعت و موقعیت در اغتشاش

 سرعت تعیین در ماهواره مطلق سرعت و موقعیت شد، ماهواره بیان وضعی

 تعیین در نهایت در و اینرسی دستگاه به نسبت مداری دستگاه مرجع ایزاویه

 مؤثر مداری دستگاه مرجع به نسبت ماهواره بدنی دستگاه ایزاویه سرعت

 .باشدمی

ترین ملزومات در طراحی یک مانور، نیروی کنترلی مورد نیاز و به از مهم

ی نیروی اندازه "11شکل "باشد. تبع آن سوخت مصرفی در طول مانور می

در فرآیند تقرب نهایی به موقعیت مداری هدف برای شرایط کنترلی موردنیاز 

دست آمده از معادلات ی آرام و مغشوش نسبت به نیروی بهوضعی اولیه

دهند. همچنین نیروهای کنترلی مذکور، برای مستقل از وضعیت را نشان می

طور که در نشان داده شده است. همان "12شکل "وضعیت کنترل نشده در 

شود، اولا  اندرکنش شرایط وضعی و حرکت انتقالی مشاهده می این نمودارها

 نظر از اینکه صرفشود ماهواره موجب افزایش نیروی کنترلی مورد نیاز می
 

 
ای ماهواره در شرایط وضعی آرام کنترل نشده حول های زاویهسرعت 9شکل 

 ):( RZ( و --) RX (- ،)RYمحورهای 

Fig. 9 Angular Velocities of Satellite about the XR (-), YR (--), and ZR (:) 

at Uncontrolled Calm Attitudinal Situation 
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ای ماهواره در شرایط وضعی مغشوش کنترل نشده حول های زاویهسرعت 10شکل 

 ):( RZ( و --) RX (- ،)RYمحورهای 

Fig. 10 Angular Velocities of Satellite about the XR (-), YR (--), and ZR 

(:) at the Uncontrolled Confused Attitudinal Situation 

 

دست آمده جهت کنترل موقعیت ماهواره از معادلات نیروی کنترلی به 11شکل 

برای شرایط ( -دینامیکی کوپل ):( نسبت به معادلات دینامیکی مستقل از وضعیت )

 ی آرام )سمت چپ( و مغشوش )سمت راست(وضعی اولیه

Fig. 11 Control Force for Position Control of the Satellite from 

Coupled (:) and Decoupled (-) Dynamics for Initial Calm (left hand) 

and Confused (right hand) Attitudinal Situation 

خطا در تعیین نیروی کنترلی موردنیاز خواهد شد. ثانیا  در تأثیر موجب بروز 

هر دو حالت، شرایط وضعی مغشوش موجب افزایش نیروی کنترلی شده است 

مراتب بیشتر از که این افزایش برای شرایط وضعی مغشوش کنترل نشده به

باشد. بنابراین ایجاد شرایط وضعی آرام شرایط وضعی آرام کنترل نشده می

تر در حین مانور بسیار مهم زمان وضعیتآغاز مانور، از کنترل همپیش از 

 است.

در حین مانور در فضا را نشان  ای ماهوارهموقعیت لحظه "13شکل "

شود و ی مداری میی آرام وارد پنجرهدهد. این ماهواره با وضعیت اولیهمی

ی پس از آن در طول مانور، شرایط وضعی ماهواره براساس قانون کنترل

شود. با استفاده از مسیر حرکت ماهواره و تعیین دقیق کنترل می PDی بهینه

 ای مناسب از مسیر حرکت ماهواره،ها و حفظ فاصلهموقعیت سایر ماهواره

توان الگوریتمی برای تقرب به موقعیت هدف تعریف شده در مأموریت می

 ر طی شده درتدوین نمود. از سوی دیگر با توجه به موقعیت ماهواره و مسی

 ی مداریتوان به موقعیت و وضعیت مناسب در اطراف پنجرهحین مانور، می
 

 
دست آمده جهت کنترل موقعیت ماهواره از معادلات نیروی کنترلی به 12شکل 

( برای شرایط -دینامیکی کوپل ):( نسبت به معادلات دینامیکی مستقل از وضعیت )

 مغشوش )سمت راست( ی آرام )سمت چپ( ووضعی کنترل نشده
Fig. 12 Control Force for Position Control of the Satellite from 

Coupled (:) and Decoupled (-) Dynamics for Initial Calm (left hand) 

and Confused (right hand) Attitudinal Situation 

 

 موقعیت ماهواره در فضا 13شکل 
Fig. 13 Satellite Position in Space 

ی ماهواره در آغاز مانور و ترتیب موقعیت و وضعیت اولیهدست یافت. بدین

 دست خواهد آمد.ی مداری بهورود به پنجره

6( Üú«ćºþz 

های فضایی ها و سیستمهای اخیر طراحی آرایش پروازی ماهوارهدر سال

موضوع بسیاری از هایی بهینه با بیشترین قابلیت اطمینان مبتنی بر الگوریتم

های مداری، کشورها تلاش های فضایی بوده است. با توجه محدودیتپژوهش

های مداری خود داشته باشند. برداری را از موقعیتکنند تا بیشترین بهرهمی

ترین فازها در طراحی آرایش پروازی، طراحی در این میان یکی از مهم

ای جدید در موقعیت مداری از منظور قرارگیری ماهوارهالگوریتمی مناسب به

منظور تدوین چنین الگوریتمی لازم است باشد. بهپیش تعیین شده می

سازی شود. یابی شبیهای ماهواره با حداکثر دقت قابل دستموقعیت لحظه

بنابراین نیاز به استخراج معادلاتی که حداکثر دقت را داشته باشند از الزامات 

در این پژوهش موقعیت و وضعیت ماهواره در  باشد.ی این طراحی میاولیه

فرآیند تقرب به موقعیت هدف با وضعیتی مطلوب و با حداکثر دقت و بدون 

توان تأثیر های رایج استخراج شده است. براساس این معادلات میسازیساده
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ورها و شرایط گوناگون متقابل موقعیت و وضعیت ماهواره بر یکدیگر را در مان

 بررسی کرد.

طور ویژه کیفیت اثرگذاری وضعیت بر موقعیت نسبی در ر این مقاله بهد

ی مداری تا موقعیت هدف بررسی فرآیند تقرب از موقعیتی در نزدیکی پنجره

شده است. با توجه به نتایج ارائه شده، لازم است وضعیت ماهواره پیش از 

و ماهواره  طور نسبی کنترلی مداری با دقتی هر چند اندک بهورود به پنجره

ترتیب موقعیت ماهواره در فرآیند با شرایط نسبتا  آرامی وارد مانور شود. بدین

دست آمده از تقرب به موقعیت هدف خطای اندکی نسبت به موقعیت به

توان معادلات مستقل از وضعیت خواهد داشت. بنابراین در چنین شرایطی می

 عیت تعیین نمود.دلات مستقل از وضموقعیت ماهواره را براساس معا

ای گونهمسیر تقرب ماهواره به موقعیت تعیین شده در مأموریت باید به

ی مناسبی ی مداری فاصلههای موجود در پنجرهباشد که با سایر ماهواره

داشته باشد تا تهدیدی برای مأموریت هیچ یک از اجزاء این ناوگان فضایی 

سازی فرآیند تفاده در مدلترتیب نوع معادلات مورد اسایجاد نکند. بدین

ی مداری، تقرب ماهواره به موقعیت هدف، براساس شرایط حاکم در پنجره

های دیگر، تراکم ناوگان فضایی، ی ماهواره، وجود ماهوارهاعم از وضعیت اولیه

ر عوامل ی مورد بررسی و سایموقعیت سایر فضاپیماها نسبت به ماهواره

 شود.تأثیرگذار تعیین می

کارگیری معادلات کوپل و مسیر تقرب ماهواره به موقعیت هدف با بهابتدا 

ها شود. در صورت تراکم ماهوارهسازی میشبیه یابیبا حداکثر دقت قابل دست

ی مداری و به خطر افتادن مأموریت هر یک از فضاپیماها، استفاده از در پنجره

است. اما در  شده با معادلات وضعیت الزامیمعادلات موقعیت نسبی کوپل

صورتی که ماهواره فضای عملیاتی مناسب برای انجام مانورهای موردنظر 

نظر کردن از اندرکنش معادلات حرکت داشته باشد و خطای ناشی از صرف

انتقالی و وضعی ماهواره تهدیدی برای مأموریت هیچ یک از فضاپیماها ایجاد 

الی مستقل از وضعیت تواند از معادلات انتقنکند، پردازشگر ماهواره می

ی مداری نسبت به استفاده کند. موقعیت نسبی فضاپیماهای موجود در پنجره

های سازیی دقت موردنیاز در شبیهی مورد بررسی تعیین کنندهماهواره

 باشد.دینامیکی می

ی براساس قانون کنترلی بهینه فرآیند موقعیت و وضعیت ماهواره در حین

PD  کنترل شده است. همچنین با توجه به جامعیت معادلات و عدم اعمال

دست آمده، قابلیت های مرسوم، معادلات بهسازیها و خطیسازیساده

های های گوناگون فضایی از جمله ملاقاتاستفاده در مانورها و مأموریت

واره بر تر اثر وضعی ماهمنظور بررسی دقیقباشند. اگرچه بهفضایی را دارا می

ها صورت نگرفته، اما در سازیگونه اغتشاشی در شبیهموقعیت نسبی آن هیچ

های اغتشاشی نیز درنظر گرفته شده است که با استخراج معادلات اصلی ترم

تر آرایش پروازی توان به طراحی دقیقاعمال اغتشاشات مؤثر بر ماهواره، می

 فضایی پرداخت.های موجود در ناوگان ماهواره و سایر ماهواره
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