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 دهيچک

در مدار زمين ثابت است. با  هاي فضايي استفاده از ماهوارهکاربردهاي مأموريتترين از جمله مهم

هاي پرتاب از عرض جغرافيايي بالايي برخوردارند، هزينة زيادي براي توجه به اينکه برخي پايگاه

ميل مداري  ةبراي از بين بردن زاوي يمتنوعهاي ميل مدار مورد نياز است. روش ةصفرکردن زاوي

تا بخشي از انرژي مورد نياز براي تصحيح  استاستفاده از ميدان جاذبه ماه  آنهارد. يکي از وجود دا

هاي معمول سازي روشبه بررسي و شبيه پژوهشمين گردد. در اين أماه ت ةميل توسط جاذب ةزاوي

فاده ها با روش استاين روش ةانتقال ماهواره از مدار پارکينگ به مدار زمين ثابت و سپس به مقايس

 صورت تحليلي و عددي ها بهسازيموريت پرداخته شده است. شبيهأماه براي يک نمونه م ةاز جاذب

شده است.  افزوده معادلات به کاول روش طبق اغتشاشات و گرفته انجام جسم دو ةلئمس اساس بر

دهد که پارامترهاي  نتايج نشان مي .است شده استفاده STK افزار نرم از نيز نتايج اعتبارسنجي براي

 شده دارد.  هثير بسزايي در مقدار انرژي مورد نياز و همچنين بهينگي روش ارائنگ تأمدار پارکي

 واژگان کليدي

 مقدمه. 1

هاي بسيار فرد است که ويژگي مدار زمين ثابت مداري منحصر به

هزار کيلومتري خط  36اي يکتا در کاربردي دارد. اين مدار حلقه

 با اي يک ماهواره در آن دقيقاً برابراستواست و سرعت زاويه

شود مي سببدور خود است. اين موضوع  سرعت چرخش زمين به

نظر برسد و  واقع در اين مدار از نگاه ناظر زميني ثابت به ةماهوار

، شودمخابراتي استفاده  ةعنوان رل اين يعني اگر از اين ماهواره به

با  هاي زميني نياز به تغيير وضعيت و رهگيري ماهواره ندارند.آنتن

هاي فضايي ميزان سوخت مصرفي از  در مأموريتتوجه به اينکه 

برخوردار است، دانشمندان هميشه سعي در  زيادياهميت بسيار 

 حال افزايش بار محموله دارند. از کاهش مصرف سوخت و در عين

سيارات براي افزايش يا  ةاستفاده از نيروي رايگان جاذب ةاينرو ايد

هدف  فت.کاهش سرعت فضاپيما يا تغيير مسير آن شکل گر

بررسي انتقال به مدار زمين ثابت با استفاده از  پژوهشاصلي اين 

 .[1] مربوط به تغيير صفحه کاسته شود ةماه است تا از هزين ةجاذب

در مورد فضاپيماي  ،باري که از اين ايده استفاده شد نخستين

 3آسياست

1
ارتباطي  ةيک ماهوار 3 بود. فضاپيماي آسياست 

 HSC شرکت توسطقدرتمند بود که براي کاربردهاي مخابراتي 

2 
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 25ساخته و پرتاب شد. اين فضاپيما با استفاده از پرتابگر پروتن در 

از بايکونور قزاقستان پرتاب شد. اما مشکلي جزئي  1997دسامبر 

اوج مدار  ةچهارم سبب شد که ماهواره نتواند به نقط ةبعد از مرحل

تزريق شود. در نتيجه فضاپيما در يک مدار  3ين آهنگانتقال زم

درجه و خروج از  6/51ميل  ةبا زاوي 4)معطل( غيرقابل استفاده

قرار گرفت. هدف نهايي اين مأموريت رفتن به مدار  73/0مرکز 

زمين ثابت بالاي اقيانوس آرام بود، اما مأموريت رسماً شکست 

 GTOرفتن از اين مدار . ميزان تغيير سرعت مورد نياز براي خورد

کيلومتر  42/2به مدار زمين ثابت با يک انتقال هوهمان ترکيبي 

توانست بر ثانيه بود. اما مقدار سوخت باقيمانده در فضاپيما فقط مي

کيلومتر بر ثانيه ايجاد کند. بنابراين فضاپيما  02/2مقدار 

 1998 ةل ژانويئتوانست به مدار زمين ثابت برود. در اوا نمي

اين موضوع را با دانشمندان مکانيک مدار  HSCسئولين شرکت م

مطرح کردند. آنها يک عمليات نجات پيشنهاد دادند که از روش 

براي انتقال به ماه استفاده کند و  5(WSB) مرزهاي پايدار ضعيف

سپس به مدار زمين ثابت مطلوب بازگردد. براي انجام اين مانور 

نياز است که  ر بر ثانيه موردکيلومت 940/1مقدار تغيير سرعت 

فضاپيما قادر به تأمين آن است. اما چند نگراني در مورد اين گزينه 

وجود داشت، که مربوط به محاسبات مداري، محاسبات وضعيت، 

نسبتاً دوري  ةکنترل و فرمان به فضاپيما بود که بايد در فاصل

نجات  هاي ديگر برايشد. امکان استفاده از ماه در روشانجام مي

ماه را با  ةاستفاده از جاذب HSCفضاپيما مطرح شد. مدير شرکت 

استفاده از يک انتقال دو بيضي استاندارد بين يک مدار دايروي 

کوچک و يک مدار دايروي بزرگ که شامل يک مانور تغيير 

شود را بررسي کرد. در اين روش، يک مانور تزريق صفحه مي

طل و سپس مانور دايروي حضيض مدار مع ةسمت ماه از نقط به

باي بررسي شد. يکي از کردن در مسير بازگشت بعد از فلاي

بودن  زمان کوتاه و نهايتاً پايين WSBمزاياي اين روش نسبت به 

مقدار سوخت مصرفي است. ميزان تغيير سرعت مورد نياز براي 

کيلومتر بر  815/1رفتن به مدار زمين ثابت با اين روش مقدار 

 .ه شدثانيه محاسب

عنوان گزينه نجات انتخاب  باي حول ماه بهيک مرتبه فلاي

 تغيير نام داد HGS-1به  3 شد و مأموريت فضاپيما از آسياست

همچنين چند مقاله ديگر در اين زمينه توسط پرادو نوشته [. 2-3]

را در دوجنبه بررسي کرده  هلئشده است. در اين مقالات پرادو مس

( و 6)روش مخروط متصل دو جسم ئلةاست: يکي با استفاده از مس

سه جسم محدود. در اين مقالات پرادو  ةلئديگري با استفاده از مس

باي حول ماه با استفاده به بررسي پارامترهاي کنترلي هنگام فلاي

از يک سري روابط تحليلي پرداخته است. در روش پرادو فرض 

حرکت  ةده است که ماهواره در يک مسير هم صفحه با صفحش

ميل مدار اوليه و  ةشود، و زاويماه حول زمين به ماه نزديک مي

مدار نهايي در نظر گرفته نشده است. بنابراين در اين مقالات تغيير 

کدام  موريت هيچأميل، مقدار تغيير سرعت مورد نياز و زمان مة زاوي

شود، کاري که در اين مقاله انجام مي[. اما 8-4]  نيستواضح 

علاوه بر استفاده از روابط و نتايج مقالات اُکمپو و پرادو، 

 [:1] شدن موارد زير است اضافه

طور مستقيم  هاي رفتن به مدار زمين ثابت بهبررسي روش. 1

 سازي عددي )انتقال هوهمان( با استفاده از روابط تحليلي و شبيه

کمک جاذبة ماه  به مدار زمين ثابت به هاي رفتنبررسي روش. 2

 سازي عدديبا استفاده از روابط تحليلي و شبيه

با استفاده از  مأموريت سازي عددي ارائة الگوريتمي براي شبيه. 3

 مسئلة دو جسم

 افزاز نرم از استفاده با عددي سازي شبيه نتايج اعتبارسنجي. 4

STK 

با استفاده  هاي رايج رفتن به مدار زمين ثابت. روش2

 از روابط تحليلي

نگ، ين ثابت از مدار پارکيرفتن به مدار زم ين روش برايترساده

م وارد يطور مستق ما بهيک فضاپيد ي. فرض کناستانتقال هوهمان 

ما اثر يفضاپ يرو يچ اغتشاشيه شده و هينگ اوليک مدار پارکي

ند. از دهيرُخ م يار کوتاهيها در زمان بسمپالسيا يةکند. کلينم

 يپوش ز چشمير سرعت نييگاه پرتاب بر تغيپا يياياثر عرض جغراف

اصلاح مدار،  ياز براين ر سرعت موردييتغ واقعيتدر ، اما شده است

دارد. هدف  يبستگ نيز نيسطح زم يگاه پرتاب در رويبه مکان پا

ن سوخت با استفاده از ين ثابت با کمتريزم يرويرفتن به مدار دا

صورت  ( بهي)فرض نگيط مدار پارکياست. شراانتقال هوهمان 

ن هدف سه راه وجود يبه ا يابيدست يبرا .[9] باشد يم 1جدول 

که در هر سه روش مشترک است ارائه شده  يدارد. در ابتدا روابط

 است.

 شرايط مدار پارکينگ. 1جدول 

inclination eccentricity semi major axis 

𝑖0 = 35° 𝑒0 = 0.267316 𝑎0 = 8978.14 𝑘𝑚 
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(1) 

𝜇 = 398600 

𝑟𝑔𝑒𝑜 = 6378.145 + 35860 = 42238.145  𝑘𝑚  

𝑟𝑝0 = 𝑎0(1 − 𝑒0)

𝑟𝑎0 = 𝑎0(1 + 𝑒0) 

𝑎1 = (𝑟𝑝 + 𝑟𝑔𝑒𝑜)/2

(2) 
𝑉𝑝0 = √𝜇(

2

𝑟𝑝0
−

1

𝑎0
) = 8.763   𝑘𝑚/𝑠

𝑉𝑎0 = √𝜇(
2

𝑟𝑎0
−

1

𝑎0
) = 5.066   𝑘𝑚/𝑠  

(3) 𝑉𝑔𝑒𝑜 = √
𝜇

𝑟𝑔𝑒𝑜
= 3.074 𝑘𝑚/𝑠  

(4) 
𝑉𝑝 = √𝜇(

2

𝑟𝑝0
−

1

𝑎1
) = 10.23   𝑘𝑚/𝑠

𝑉𝑎 = √𝜇(
2

𝑟𝑔𝑒𝑜
−

1

𝑎1
) = 1.59   𝑘𝑚/𝑠  

 گردد. ير ارائه ميصورت ز سه روش ممکن به

اصلاح زاوية ميل قبل از انجام انتقال هوهمان: در اين . 1

حالت اصلاح زاوية ميل در نقطة حضيض بيضي انتقال جايي 

افتد. اين حالت که سرعت بيشترين مقدار را دارد اتفاق مي

 بيشترين مصرف سوخت را دارد.

∆𝑉1 = 2𝑉𝑝0𝑠𝑖𝑛
35°

2
= 5.27  𝑘𝑚/𝑠  

∆𝑉2 = |𝑉𝑝0 − 𝑉𝑝| = 1.475  𝑘𝑚/𝑠  

∆𝑉3 = |𝑉𝑔𝑒𝑜 − 𝑉𝑎| = 1.477  𝑘𝑚/𝑠  

∆𝑉𝑡𝑜𝑡 = 8.22  𝑘𝑚/𝑠  

ابتدا بدون اصلاح زاوية ميل با يک انتقال هوهمان به مدار . 2

رود، سپس در نقطة اوج بيضي انتقال جايي که مقدار  ژئو مي

گردد. اين مانور  سرعت کمترين است زاوية ميل اصلاح مي

 کمتري از حالت قبل دارد و يک مانور رايج است. هزينة

∆𝑉1 = |𝑉𝑝0 − 𝑉𝑝| = 1.475  𝑘𝑚/𝑠  

∆𝑉2 = |𝑉𝑔𝑒𝑜 − 𝑉𝑎| = 1.477  𝑘𝑚/𝑠  

∆𝑉3 = 2𝑉𝑔𝑒𝑜𝑠𝑖𝑛
35°

2
= 1.8491  𝑘𝑚/𝑠  

∆𝑉𝑡𝑜𝑡 = 4.802  𝑘𝑚/𝑠  

باشد، در اين  𝛽اگر فرض شود کل تغيير صفحه به مقدار . 3

روش ابتدا در نقطة حضيض مدار انتقال به اندازة يک مقدار 

شود و سپس مقدار باقيمانده  زاوية ميل اصلاح مي 𝛼کوچک 

𝛽به اندازة  − 𝛼 شود. بنابراين روابط در نقطة اوج اصلاح مي

 شود:صورت زير مي تغيير سرعت به

(5) ∆𝑉1 = √𝑉𝑝0
2 + 𝑉𝑝

2 − 2𝑉𝑝0𝑉𝑝cos (𝛼)  

(6) ∆𝑉2 = √𝑉𝑔𝑒𝑜
2 + 𝑉𝑎

2 − 2𝑉𝑔𝑒𝑜𝑉𝑎cos (𝛽 − 𝛼)

(7) ∆𝑉𝑡𝑜𝑡 = ∆𝑉1 + ∆𝑉2

از  𝛼ک مقدار ي ير سرعت برايين تغيکردن کمتريداپ يبرا

 شود: يمشتق گرفته م 𝛼نسبت به  7 ةرابط

(8) 𝜕∆𝑉𝑡𝑜𝑡

𝜕𝛼
= 0 → 𝑓(𝛼) = ∆𝑉𝑡𝑜𝑡 →

𝜕𝑓

𝜕𝛼
= 0 

دا يپ يبراده و يرس يرخطيک تابع غيبه  يريگ پس از مشتق

  مقدار شود که نهايتاً استفاده مي وتنين ياز روش عدد 𝛼کردن 

𝛼 = و  5 ةن مقدار در رابطيا يگذاريد. با جايآيدست م هب 1.32°

 د:يآيدست م هر بير سرعت زييمقدار تغ  6

 ∆𝑉𝑡𝑜𝑡 = 3.45  𝑘𝑚/𝑠 

شود که يجه گرفته مينت ،ن سه روشيدر اج يسه نتايبا مقا

شکل  .آمده است 2جدول ج در ين نتايا .تر استنهيبهروش سوم 

 .[10-9] دهدينشان م در روش سوم را يز انتقال مدارين 1

 مقايسة سه روش انتقال هوهمان. 2جدول 

𝑘𝑚/𝑠𝑘𝑚/𝑠𝑘𝑚/𝑠

∆𝑉𝑡𝑜𝑡 = 3.45   ∆𝑉𝑡𝑜𝑡 = 4.802   ∆𝑉𝑡𝑜𝑡 = 8.22   

به مدار زمين ثابت  . استفاده از جاذبة ماه براي رفتن3

 با استفاده از روابط تحليلي

ل يم يةر زاوييتغ يماه برا ةاستفاده از جاذب ةنين مقاله در زميچند

 دو مقاله مربوط به مراجع نوشته شده است. ين مرکزيمدار زم

تر باشند اما مبناي کار مقالات جديدنسبتاً قديمي مي [12] و[ 11]

 يات نشده و فقط به بررسيوارد جزئن مقالات يااند. قرار گرفته

شده بر  انجام يهايبررس ياند. طپرداخته يليروابط تحل يک سري

توان آنها را بر اساس مؤلف به دو روش تقسيم ميمقالات،  يرو

 کرد.

 . روش پرادو3-1

نگ حول يک مدار پارکيما در ين روش فرض شده است فضاپيدر ا

 .شوديبه مدار ماه ارسال م مپالسيک اين قرار دارد، سپس با يزم

رسد. يمطلوب م ةر صفحييماه به تغ ةدان جاذبيبعد با استفاده از م

و  يم محور اصليک مدار با نيما به يل فضاپيم يةبعد از اصلاح زاو

ي مپالسيک مانور هوهمان دو اي ةليوس خروج از مرکز مشخص به

براي اساس روش مخروط متصل بر  يليگردد. معادلات تحليمباز

اند.  گرفته مورد استفاده قرار يرات سرعت و انرژييتغ محاسبة

در همان  يک مدار کپلريماهواره در ابتدا در  شده استفرض 

ت به سه ين مأمورين اي. بنابران قرار دارديمدار ماه حول زمة صفح

 :[8، 4] شوديم ميبخش تقس



 

 هوافضا يدانش و فناورنشریة علمي  196
 

از 
ده 

تفا
 اس

ت با
 ثاب

ين
 زم

دار
ه م

ل ب
تقا

ر ان
انو

ي م
زياب

ار
ماه

بة 
جاذ

 

. ارسال ماهواره با يک ايمپالس در يک مسير هم صفحه به 1

 دار ماهم

. استفاده از جاذبة ماه براي يک تغيير صفحه رايگان 2

 باي( )فلاي

. بازگشت به مدار مطلوب با استفاده از يک انتقال هوهمان 3

 دو ايمپالسي

 

روابط زير ميزان تغيير سرعت در اين سه مرحله را براي 

 آورد:دست مي به 1جدول فضاپيمايي با مشخصات اوليه مطابق 

(9) ∆𝑉1 = √
2𝜇𝑒

𝑎0(1 − 𝑒0)
−

𝜇𝑒

𝑎1
− √

2𝜇𝑒

𝑎0(1 − 𝑒0)
−

𝜇𝑒

𝑎0

= 2.1014 

(10) ∆𝑉2 = √
2𝜇𝑇

𝑎2(1 + 𝑒2)
−

𝜇𝑇

𝑎2
− √

2𝜇𝑇

𝑎2(1 + 𝑒2)
−

𝜇𝑇

𝑎3

= 0.104 

(11) ∆𝑉3 = √
2𝜇𝑇

𝑎0(1 − 𝑒0)
−

𝜇𝑇

𝑎3
− √

2𝜇𝑇

𝑎0(1 − 𝑒0)
−

𝜇𝑇

𝑎0

= 1.2730 
(12) ∆𝑉𝑡𝑜𝑡 = ∆𝑉1 + ∆𝑉2 + ∆𝑉3 = 3.5584  𝑘𝑚/𝑠  

 

 
[9] ر سرعت روش سومييتغ. 1شکل 

 . روش اُکمپو3-2

انتقال از  ياز براين ر سرعت موردييتغ ينيزان تخمين روش ميا

ماه را  ةن ثابت با استفاده جاذبيبه مدار زم ين مرکزيک مدار زمي

و  يباين مدار قبل و بعد از فلايب ةن رابطيآورد. همچنيدست م به

کند. يم يحول ماه را بررس يبايفلا يمشخصات مدار هذلول

و  𝑖0ل يم يةبا زاو يضيک بين يه حول زميد مدار اوليفرض کن

ل مهم ين تحليدر ا 𝛺0 يصعود است. گره 𝜔0ض يآرگومان حض

با خط آپس مدار  يبايفلا ةست چون فرض شده است که نقطين

ک مدار يشود ماه در ين فرض مينگ منطبق است. همچنيپارک

نسبت به استوا  𝑖𝑚ل يم يةو زاو 𝑎𝑚ن با شعاع يحول زم يرويدا

ت از روش مخروط متصل استفاده ين مأموريا يبررس ياست. برا

استوا  ة، ماه در صفحيبايفرض شده است در زمان فلا. شود يم

ت ماه در يک دستگاه مختصات به مرکزين لحظه يقرار دارد. در ا

ماه و  يآن در امتداد بردار شعاع xشود که محور ينظر گرفته م

استوا و  ةماه در صفح ير سرعت مداريدر امتداد تصو y محور

ر يه بُعد، تصويزاودستگاه راستگرد است.  ةکنند ليتکم zمحور 

ل بردار سرعت يم ية( و زاو𝛼𝑚) x-y ةبردار سرعت در صفح

ل مدار ماه يم يةزاو شود. اگريف مي( تعر𝛿𝑚) x-y ةصفح يبالا

در گره  يبايک فلاي يباشد، آنگاه برا 𝑖𝑚ن ينسبت به زم

𝛿𝑚 يصعود = +𝑖𝑚 ينزول گره در يبايفلا يو برا 𝛿𝑚 = −𝑖𝑚 

 𝑉𝑖 باي(هاي سرعت اينرسي ورودي )قبل از فلاي مؤلفهباشد.  يم

در دستگاه ماه  𝑉𝑓  باي(پس از فلاي)و سرعت اينرسي خروجي 

 صورت زير است. مرکزي به

(13) 𝑉𝑘 = [

𝑣𝑘𝑐𝑜𝑠𝛿𝑘𝑐𝑜𝑠𝛼𝑘

𝑣𝑘𝑐𝑜𝑠𝛿𝑘𝑠𝑖𝑛𝛼𝑘

𝑣𝑘𝑠𝑖𝑛𝛿𝑘

]  
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ن يگزيجا m,i,f يهاسيرنويک از زيبا هر  kس يرنويز

، يسه بردار سرعت خروج ةکنند ب مشخصيترت شود، که به يم

ض مدار ياگر آرگومان حض يباشند. در حالت کليو ماه م يورود

سمت ماه که  ه بهيرفتن از مدار اول ير برايد باشد دو مسيه نامقياول

ر ي. مسيو جنوب يشمال يريقرار دارد ممکن است؛ مس در استوا

رد که يگيصورت م ياه در حالتاست که مواجه با م يريمس يشمال

سمت ماه در  ق بهيمانور تزر يعني ؛است يما در گره نزوليفضاپ

 يصعود ةه انجام شده است که منطبق با گريض مدار اوليحض

 يعني ؛است ير شماليبرعکس مس ير جنوبيه است. مسيمدار اول

ما در يدهد که فضاپيرخ م يسمت ماه زمان ق بهير مانور تزريمس

ما يدهد که فضاپيرخ م ياست و مواجه با ماه در حالت ينزولگره 

 ةاست. واضح است که ماه، استوا را در هر دور يدر گره صعود

ن چهار حالت برخورد وجود يکند، بنابرايتناوب دو مرتبه قطع م

. اگر مدار ير جنوبيک جفت مسيو  ير شماليک جفت مسيدارد. 

ر يمس يداشته باشد برا 𝑖𝑖ل يه ميک زاويما يفضاپ يبايقبل از فلا

𝛿𝑖 يشمال = −𝑖𝑖 ير جنوبيمس يبرا و 𝛿𝑖 = +𝑖𝑖 .يبردارها است 

 ند:يآيدست م ر بهينسبت به ماه از روابط ز 9يسرعت اضافه هذلول

(14) 𝑉∞𝑖 = 𝑉𝑖 − 𝑉𝑚 

(15) 𝑉∞𝑓 = 𝑉𝑓 − 𝑉𝑚 

 د:يآيدست م به 16 ةاز رابط يهذلول ةسرعت اضاف ةانداز

( 𝑣∞𝑖
2 = 𝑣𝑖

2 + 𝑣𝑚
2 − 2𝑣𝑖𝑣𝑚𝑐𝑜𝑠𝛽𝑖 

 شود. يمشخص م 𝛽𝑖با   𝑉𝑖و  𝑉𝑚ن دو بردار سرعت يب يةزاو

𝑐𝑜𝑠𝛽𝑖 =
𝑉𝑖

𝑇𝑉𝑚

𝑣𝑖𝑣𝑚
 

𝑣∞𝑖
2 = 𝑣𝑖

2 + 𝑣𝑚
2 − 2𝑣𝑖𝑣𝑚[𝑐𝑜𝑠𝛿𝑖𝑐𝑜𝑠𝛿𝑚 cos(𝛼𝑖 −

𝛼𝑚) + 𝑠𝑖𝑛𝛿𝑖𝑠𝑖𝑛𝛿𝑚  

 19 ةز از رابطين يخروج يهذلول ةسرعت اضاف ةن اندازيهمچن

 د:يآيدست م به

𝑣∞𝑓
2 = 𝑣𝑓

2 + 𝑣𝑚
2 − 2𝑣𝑓𝑣𝑚[𝑐𝑜𝑠𝛿𝑓𝑐𝑜𝑠𝛿𝑚 cos(𝛼𝑓 −

𝛼𝑚) + 𝑠𝑖𝑛𝛿𝑓𝑠𝑖𝑛𝛿𝑚  

توان يات مسئله ميفرض يفوق را با استفاده از برخ ةدو رابط

𝛿𝑖) است ير شماليم مسيتر کرد. اگر فرض کن ساده = −𝑖𝑖 و اگر )

𝛿𝑓) ن ثابت باشديرفتن به زم ييهدف نها =  يبايفلا ة(. نقط0

𝛼𝑖) افتدياوج مدار انتقال اتفاق م ةبا ماه در نقط = ن يهمچن(. 90°

𝛼𝑚) اگر فرض شود خروج از مرکز مدار ماه صفر است = 90° ،)

 شود:ير ساده ميصورت ز ات روابط بهين فرضين با ايبنابرا

(20) 𝑣∞𝑖
2 = 𝑣𝑖

2 + 𝑣𝑚
2 − 2𝑣𝑖𝑣𝑚 cos(𝛿𝑖 − 𝛿𝑚) 

(21) 𝑣∞𝑓
2 = 𝑣𝑓

2 + 𝑣𝑚
2 − 2𝑣𝑓𝑣𝑚 cos 𝛿𝑚𝑠𝑖𝑛𝛼𝑓 

ن يرفتن به مدار زم يبايپس از فلا ييط مطلوب نهايشرا

 يکار بردن قانون بقا هر پرواز صفر است. با بيمس يةک زاويثابت با 

 ييط نهايو شرا يبايفلا ةن نقطيژه بيو ياهيزاو حرکت ةانداز

 م:يدار

𝑟𝑚𝑣𝑓𝑐𝑜𝑠𝜙𝑓 = 𝑟𝑝𝑓𝑣𝑝𝑓

 ةن نقطيژه بيو يانرژ يکار بردن قانون بقا هن با بيهمچن

 م:يدار ييط نهايو شرا يبايفلا

𝑣𝑓
2

2
−

𝜇𝑒𝑎𝑟𝑡ℎ

𝑟𝑚

=
𝑣𝑝𝑓

2

2
−

𝜇𝑒𝑎𝑟𝑡ℎ

𝑟𝑝𝑓

 

 ةحول ماه رابط يبايهنگام فلا يانرژ يطبق قانون بقا

𝑣∞𝑖
2 = 𝑣∞𝑓

ک يانتقال به ماه را  يضويبرقرار است. چون مدار ب 2

نرو يا در نظر گرفته شد، از 𝑎𝑚  تا 𝑟𝑝0از  10ين انرژيکمتر يضيب

ر يمس يةدست آورد. زاو توان بهيرا م يورود يسرعت اضافه هذلول

 د:يآيدست م ر بهيز ةاز رابط يبايپرواز بعد از فلا

(24) 
𝜙𝑓 =

𝜋

2
− 𝛼𝑓 → 𝑐𝑜𝑠𝜙𝑓 = cos (

𝜋

2
− 𝛼𝑓) =

sin(𝛼𝑓) =
𝑟𝑝𝑓𝑣𝑝𝑓

𝑟𝑚𝑣𝑓
  

ر يمس يةرا برحسب زاو يبايتوان رابطه سرعت بعد از فلايم

 نوشت: 25صورت  پرواز به

(25) 𝑣𝑓
2 = 𝑣∞𝑓

2 − 𝑣𝑚
2 + 2𝑣𝑓𝑣𝑚𝑐𝑜𝑠𝛿𝑚𝑐𝑜𝑠𝜙𝑓 

ک دستگاه معادلات با سه مجهول يانگر يمعادلات ب

𝑣𝑓, 𝑣𝑝, 𝜙𝑓 25در  24 ةرابط يگذاريباشند. با جايم: 

(26) 𝑣𝑓
2 = 𝑣∞𝑓

2 − 𝑣𝑚
2 + 2

𝑟𝑝𝑓𝑣𝑝𝑓

𝑟 𝑚

𝑣𝑚𝑐𝑜𝑠𝛿𝑚 

ک عبارت درجه دو ي 25و  23توان با استفاده از روابط يم

 دا کرد:ين معادله را پيا ةشيدست آورد، و سپس ر به 𝑣𝑝𝑓 يبرا

(27) 
𝑣𝑝𝑓

2 − 2𝑣𝑚

𝑟𝑝𝑓

𝑟𝑚
(𝑐𝑜𝑠𝛿𝑚)𝑣𝑝𝑓 − (𝑣∞𝑓

2 − 𝑣𝑚
2 ) +

2𝜇𝑒𝑎𝑟𝑡ℎ (
𝑟𝑝𝑓−𝑟𝑚

𝑟𝑚𝑟𝑝𝑓
) = 0  

ر يمس يةو زاو يبايسرعت بعد از فلا ةانداز 27 ةحل معادل با

 يبايبعد از فلا ين مرکزير زميد، و مسيآيدست م پرواز به

ر يمس يةدو راه حل با دو زاو 22 ةشود. طبق رابطيمشخص م

 پرواز مجزا وجود دارد:

𝜙𝑓 = ±𝑐𝑜𝑠−1(
𝑟𝑝𝑣𝑝𝑓

𝑟𝑚𝑣𝑓

)

است. مقدار مثبت  يطراحک پارامتر ي 𝜙𝑓انتخاب علامت 

ما تا اوج مدار ير فضاپيمس يعني ؛است 11يحل انتقال طولانمعادل 

کند. مقدار يدا مين ادامه پيقبل از بازگشت به زم يبايبعد از فلا

 يبايما بعد از فلايفضاپ يعني ؛معادل حل انتقال کوتاه است يمنف

ن با ينسبت به زم يباير بعد از فلايگردد. مسيمين بازبه زم عاًيسر
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شود.  مشخص مي 𝑎𝑚 با شعاع اوج بزرگتر از يضيک بياستفاده از 

 د:يآيدست م ر بهيز ةر از رابطين مسيا يم محور اصلين

(29) 𝑎𝑓 = −
𝜇𝑒𝑎𝑟𝑡ℎ𝑟𝑚

𝑟𝑚𝑣𝑓
2 − 2𝜇𝑒𝑎𝑟𝑡ℎ

 

ک ينسبت به  يبايخط آپس مدار بعد از فلا يابي جهت

 يبايفلا ةنقط يقيحق يبا استفاده از آنومال ين مرکزيدستگاه زم

 شود:يمحاسبه م يباير بعد از فلاياز مس

(30) 𝑣𝑓𝑏 = ±cos [
1

𝑒𝑓

(
𝑎𝑓(1 − 𝑒𝑓

2)

𝑟𝑚

− 1)] 

(31) 𝑣𝑓𝑏 = {
0° ≤ 𝑣𝑓𝑏 < 180°      𝑖𝑓  𝜙𝑓 ≥ 0°

−180° < 𝑣𝑓𝑏 < 0°      𝑖𝑓 𝜙𝑓 > 0°
 

باشد، آرگومان  يبايفلا ةنقط ييايطول جغراف 𝜆𝑓𝑏اگر 

 د:يآيدست م ر بهيز ةاز رابط يبايض مدار بعد از فلايحض

(32) 𝜔𝑓 = 𝜆𝑓𝑏 − 𝜈𝑓𝑏 

𝑉∞𝑖سرعت  يبردارها ةبا محاسب , 𝑉∞𝑓 توان مشخصات يم

، خروج از مرکز و شعاع 12چشيپ يةزاو يعني يبايفلا يهذلول

 دست آورد: ض را بهيحض

𝛿𝑓𝑏 = 𝑐𝑜𝑠 (
𝑉∞𝑖

𝑇 𝑉∞𝑓

𝑣∞𝑖𝑣∞𝑓

) 

𝑒𝑓𝑏 =
1

sin (
𝛿ℎ𝑦𝑝

2
)

 

𝑟𝑝𝑓𝑏 =
𝜇𝑚𝑜𝑜𝑛

𝑣∞𝑖
2 (1 − 𝑒𝑓𝑏) 

ن ياانجام  ياز براين ر سرعت موردييزان تغيتوان ميحال م

 :[10، 2-1]دست آورد ر بهيطبق روابط ز مانور را

∆𝑣0 = √2𝜇𝑒𝑎𝑟𝑡ℎ[(
1

𝑟𝑝0
−

1

𝑟𝑝0+𝑎𝑚
)

1

2
−

(
1

𝑟𝑝0
−

1

𝑟𝑝0+𝑟𝑎0
)

1

2
]  

∆𝑣𝑓 = 𝑣𝑝𝑓 − √
𝜇𝑒𝑎𝑟𝑡ℎ

𝑟𝑝𝑓
 

∆𝑣𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙 = ∆𝑣0 + ∆𝑣𝑓  

ک مدار ي ي رفتن ازط براياکنون با استفاده از روابط فوق شرا

طبق روش  ،ن ثابتيک مدار زميبه  1جدول  ه با مشخصاتياول

  شود.يم ياٌکمپو بررس

 دهد. نشان ميسازي روش اُکمپو را نتايج شبيه 3جدول 

رفتن از  ياز برايمورد ن ير سرعت کلييمقدار تغنيز  4جدول 

ماه را در سه  ةن ثابت با استفاده جاذبيبه مدار زم يضويک مدار بي

 يسه کرده است.روش مقا

 

 نتايج روش اُکمپو. 3جدول 

𝑎0 مدار اوليه = 8978 𝑘𝑚, 𝑒0 = 0.2673, 𝑖0 = 35° 

∆𝑉 براي رفتن به ماه اوليه ∆𝑉1 = 2.15247 𝑘𝑚/𝑠 

𝑉𝑝𝑓 بايسرعت در حضيض مسير بعد از فلا = 4.1867  𝑘𝑚/𝑠 

𝑓𝑝𝑎 بايبعد از فلاي زاوية مسير پرواز = 56.5904° 

𝛿 زاوية پيچش فضاپيما حول ماه = 49.2897° 

𝑒 بايخروج از مرکز هذلولي فلاي = 2.28 

GEO ∆𝑉2براي رفتن به  𝑉2∆مقدار  = 1.11208 𝑘𝑚/𝑠 

𝑉𝑡𝑜𝑡∆ نياز مورد 𝑉∆مقدار کل  = 3.26455  𝑘𝑚/𝑠 

 

 مقايسة سه روش براي رفتن به مدار زمين ثابت. 4جدول 

 (𝑘𝑚/𝑠) مقدار تغيير سرعت مدار نهايي شرايط مدار اوليه شرايط روش

 پرادو
𝑎0 = 8978  𝑘𝑚 

𝑒0 = 0.267 

𝑖0 = −

𝑎𝑔𝑒𝑜 = 42164  𝑘𝑚 

𝑒𝑔𝑒𝑜 = 0 

𝑖𝑔𝑒𝑜 = 0°
∆𝑣𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙 =  3.558

 اکُمپو
𝑎0 = 8978  𝑘𝑚 

𝑒0 = 0.267 

𝑖0 = 35°

𝑎𝑔𝑒𝑜 = 42164  𝑘𝑚 

𝑒𝑔𝑒𝑜 = 0 

𝑖𝑔𝑒𝑜 = 0°
∆𝑣𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙 =  3.264

 هوهمان بهينه
𝑎0 = 8978  𝑘𝑚 

𝑒0 = 0.267 

𝑖0 = 35°

𝑎𝑔𝑒𝑜 = 42164  𝑘𝑚 

𝑒𝑔𝑒𝑜 = 0 

𝑖𝑔𝑒𝑜 = 0°
∆𝑣𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙 = 3.45
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 سازي عددي. شبيه4

ک يشود که ماهواره ابتدا در يفرض م يعدد يساز هيشب يبرا

مپالس در يک ايقرار دارد، سپس با اعمال  يضوينگ بيمدار پارک

ن بخش يتر مهمرود. ين مدار ماهواره به سمت ماه ميض ايحض

رفتن  ياز براين مپالس مورديدست آوردن مقدار ا به يساز هين شبيا

مپالس ين ايد اندازه، جهت و زمان اعمال ايبا يعني ؛به ماه است

 کينزد .ق به ماه برسديق باشد که ماهواره در زمان دقيدق يطور

 ةدان جاذبيکه براثر برخورد با م باشد يا گونه بهبايد ماه شدن به 

مپالس يبا اعمال دو ا سپس .ر صفحه مطلوب رخ دهدييماه تغ

 ن ثابت شود.يگر وارد مدار زميد

 يعني ؛بر اساس مسئله دو جسم انجام شده است يساز هيشب

، که شامل در نظر گرفته شده است ين مرکزيمعادلات حرکت زم

 ةد، جاذبيخورش ةن، جاذبيزم بودن ير کرويغ اثر جاذبه به خاطر

به  ن طبق روش کاوليد است. بنابرايخورش يماه و فشار تشعشع

 شوديز اضافه مين ياغتشاش يهاجسم شتابدو  ةمسئل ةمعادل

[10]. 

�̈� +
𝜇

𝑟3
𝒓 = 𝑎𝑑 

ر يصورت ز حرکت به يرخطيل غيفرانسين معادلات ديبنابرا

 د:شويم

𝑎𝑑(𝒓, 𝑡) = 𝑎𝑔(𝒓, 𝑡) + 𝑎𝑠(𝒓, 𝑡) + 𝑎𝑚(𝒓, 𝑡) +

𝑎𝑠𝑟𝑝(𝒓, 𝑡)  

 

 . شتاب جاذبة زمين4-1

شود، يک جسم تحت گرانش جا صحبت از معادلات حرکت کهر 

د يبا اماند. يآيکار م هگرانش ب يجهان ةوتن و رابطيقانون دوم ن

 هااست که جرم يحالت يگرانش برا يدقت کرد که قانون جهان

ن چون در يهستند. بنابراق يا به شکل کره دقيو  ياصورت نقطه به

 يهاست. مدليق نين رابطه دقياست ا يکرويرن غيت زميواقع

 يک کروينجا از مدل هارمونيوجود دارد، در ا يجاذبه مختلف

شود، که در ياستفاده م نيل زميش تابع ژئو پتانسينما يبرا

 شود:يف مير تعريصورت ز به يمختصات کرو

(41) 

Φ(𝑟, 𝜙, 𝜆)

=
𝜇

𝑟
+

𝜇

𝑟
∑ 𝐶𝑛

0

∞

𝑛=1

(
𝑅

𝑟
)𝑛𝑃𝑛

0(𝑢)

+
𝜇

𝑟
∑ ∑ (

𝑅

𝑟
)𝑛𝑃𝑛

𝑚(𝑢)[𝑆𝑛
𝑚𝑠𝑖𝑛𝑚𝜆 + 𝐶𝑛

𝑚𝑐𝑜𝑠𝑚𝜆)

𝑛

𝑚=1

∞

𝑛=1

 

ک ي ةليوس ن بهيزم ةدان جاذبياز م يناش فضاپيمان شتاب يبنابرا

   شود، بهيل استخراج ميان تابع پتانسيکه از گراد يبردار 

 د:يآيست مد

(42) 𝑎𝑔(𝒓, 𝑡) = ∇𝛷(𝒓, 𝑡) 

ا شتاب جاذبه ياز دو جسم خالص  يبيبردار شتاب ترکن يا

ن يبودن زم يرکروياز عبارت غ يناش يجرم و شتاب گرانش ةنقط

 يک عبارت اغتشاشيبه معادلات حرکت دو جسم  يعن؛ ياست

شود. بردار ين اضافه ميبودن زم ير کروياز غ يخاطر شتاب ناش به

( 𝛷) نيل زميپتانسن برحسب ژئو يما در دستگاه کارتزيشتاب فضاپ

در  يل نسبت به مختصات کرويژئو پتانس يسه مشتق جزئ و

آمده است. اطلاعات مربوط به مدل جاذبه استفاده  [13]مرجع 

 .[13] است EGM96شده مربوط به مدل 

 

 . شتاب نقطة جرم4-2

د و ماه از ياز نقطه جرم خورش يناش يشتاب اغتشاش يبررس يبرا

مربوط به شتاب  استفاده شده است، که 43 ةرابط يتابع اغتشاش

ق چون هدف ين تحقياست. در ا يجسم گرانش nجرم  ةنقط

مواجه  يبيتقر يساز هيشب يتوان برايحول ماه است م يبايفلا

ن ياز ا [15[ و ]14]جع اک با ماه و اثر کمک جاذبه طبق مرينزد

 تابع استفاده کرد.

�̈� = − ∑
𝜇𝑘

(𝑟 − 𝑠𝑘)3
[𝑟 + 𝑓(𝑞𝑘)𝑠𝑘]

𝑛

𝑘=1

 

 شود:زير استفاده مي ةاز رابط 𝑓(𝑞)دست آوردن تابع  براي به

𝑓(𝑞𝑘) = 𝑞𝑘[
3 + 3𝑞𝑘 + 𝑞𝑘

2

1 + (√1 + 𝑞𝑘)3
] 

(45) 𝑞𝑘 =
𝑟𝑇(𝑟 − 2𝑠𝑘)

𝑠𝑘
𝑇𝑠𝑘

 

در نظر  يعنوان جسم اصل ن بهيزم 43 ةاستفاده از رابط يبرا

نسبت به د و ماه را يد بردار مکان خورشيرو باينا شود، ازيگرفته م

م ين کار از اطلاعات تقويا ين در هر لحظه مشخص باشد، برايزم

 .[16] شودياستفاده م DE421 ينجوم

 

 . فشار تشعشعي خورشيدي4-3

 يعنوان تابع توان بهيما ميهر فضاپ يد را برايخورش يثابت تشعشع

 دست آورد: ر بهيز ةسطح بازتاب طبق رابط يژگياز اندازه، جرم و و

(46) 𝐶𝑠𝑟𝑝 = 𝛾𝑃𝑠𝑎2
𝐴

𝑚
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 . دستگاه مختصات4-4

 يحرکت مدار يساز هيشب يشده برا دستگاه مختصات استفاده

ن ي( است. اEME2000) ين مرکزيما دستگاه مختصات زميفضاپ

که در شکل  گونه مايش داده شده است. همانن 2شکل دستگاه در 

 ة، صفحياصل ةن و صفحين دستگاه مرکز زميشود، مبدأ ايده ميد

 xن دستگاه عمود بر استواست، و محور يا zاستواست. محور 

هم  yاست. محور  J2000 ةدر دور ياعتدال بهار يمواز

ن يخ ژوليتار J2000 ةدستگاه راستگرد است. دور ةکنند ليتکم

در  2000ه يروز اول ژانو 16ينياست که معادل زمان زم 2451545

 .[17] باشديم 12ساعت 

 

 EME2000 [18] مختصات دستگاه .2شکل 

 

 . الگوريتم حل مسئله4-5

انتقال به  يعدد يساز هيشب يبراتم يک الگورين قسمت يدر ا

 3شکل گردد. ت بر اساس مسئلة دو جسم ارائه مين ثابيمدار زم

 :[1]دهد دياگرام نشان مي - صورت يک بلوک بهن روند را يز اين

ماهواره از يک مدار اوليه حول زمين . تعريف مسئله: ارسال 1

که زاويه ميل  طوري به مدار زمين ثابت با استفاده از جاذبة ماه؛ به

 .باي حول ماه کاهش پيدا کندمدار اوليه با استفاده از فلاي

دست آوردن مشخصات مدار اوليه: براي اين کار بايد  . به2

يين شود يک سري شرايط خاص در نظر گرفته شود. فرضاً بايد تع

سمت ماه رفت؟ چون زاوية  از چه مسيري )شمالي يا جنوبي( به

درجه است بهتر است از مسير شمالي  90ميل مدار اوليه کمتر از 

استفاده شود. براي اين منظور بايد مشخصات مدار اوليه طوري 

تنظيم شوند که امتداد خط آپس مدار اوليه به ماه برسد. بايد دقت 

باي تقاطع با استوا باشد، تا بتوان مانور فلاي کرد که ماه بايد در

مشخصات مدار اوليه را براي اين  5جدول مورد نظر را انجام داد. 

 دهد.شرايط نشان مي

 

مشخصات مدار اوليه .5جدول 

مشخصه 
 مدار

ν ω Ω i e a 

 0.2673 °35 °354.6 °0 °0 مقدار
8978.14 

km 

 

کند و . براي اينکه ديد ماه در چه تاريخي استوا را قطع مي3

هاي نجومي استفاده براي مسير شمالي مناسب است، از تقويم

در ساعت  2014/10/21شود. براي اين مسئله تاريخ مي

 [.1]استخراج شده است  DE421از تقويم  ”32:’1:43

هاي مداري اوليه به سازي بايد المان . حال براي فرايند شبيه4

بردار حالت تبديل شوند. چون آنومالي حقيقي صفر در نظر گرفته 

آيد که دست مي شده است، بنابراين بردار حالت در حضيض مدار به

 صورت زير است: به

𝑠𝑡𝑎𝑡𝑒 𝑣𝑒𝑐𝑡𝑜𝑟: [𝑟0, 𝑣0]

= [6548.94, −619.057 ,0, 0.675542, 7.14649, 5.02633] 

. براي محاسبه يک مقدار تقريبي سرعت اوليه براي شروع 5

-را نيز در نظر مي 𝐽2شده که اثر  مسئله، از مسئله لمبرت اصلاح

توان مقدار تغيير شود. با استفاده از اين مسئله ميگيرد استفاده مي

فتن از بردار حالت اوليه به بردار حالت ثانويه سرعت موردنياز ر

 .دست آورد )مکان ماه در استوا( را به

. حال با داشتن يک بردار حالت که مکان آن در حضيض 6

دست آمده  مدار اوليه است و سرعت تقريبي که از مسئله لمبرت به

گيري کرد. اما بايد به تاريخ شروع  توان شروع به انتگرالاست، مي

گيري دقت کرد؛ يعني بايد تاريخ شروع زماني باشد که  الانتگر

مواجه با ماه در مکان مناسبي رخ دهد، و همچنين تغيير صفحه 

توان با استفاده از روش آزمون و مطلوب انجام شود. بنابراين مي

( به بردار حالت اوليه و تاريخ GAخطا و يا الگوريتم ژنتيک )

 .رسيدگيري  مناسب براي شروع انتگرال

گيري اگر سرعت و تاريخ اوليه  . با شروع فرايند انتگرال7

دهد و تغيير صفحه درستي رخ مي دقيق باشد، مواجه با ماه به

تغيير زاوية ميل  دهندة نشان 4شکل شود. مطلوب انجام مي

 .باي حول ماه استخاطر فلاي به

. پس از اينکه تغيير صفحة مطلوب انجام شد و فضاپيما از 8

ناحية نفوذ ماه خارج شد، حال بايد با اعمال يک ايمپالس مناسب 
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سمت مدار زمين ثابت رفت. مقدار تقريبي اين ايمپالس نيز  ديگر به

توان با آيد و سپس ميدست مي با استفاده از مسئله لمبرت به

 4شکل و خطا به يک مقدار بهينه رسيد.  استفاده از روش آزمون 

 دهد.باي حول ماه را نشان مي کاهش زاوية ميل بر اثر فلاي

. پس از رسيدن به مدار زمين ثابت بايد با اعمال يک 9

بردار حالت و تاريخ  7جدول ايمپالس ديگر مدار دايروي شود. 

دهندة مسير  نشان 5شکل مناسب براي اجراي هر مرحله است. 

مسير را در  6شکل صورت سه بعدي است و  اين مأموريت به

 [.1دهد ]نمايش مي XY صفحة

 

 سازي عددي  بلوک دياگرام روند شبي. 3شکل 

 

 
ماه حول باييفلا از استفاده با ليم هيزاو رييتغ .4شکل 

 

سازي شرايط اوليه براي شروع شبيه. 6جدول 

𝑠𝑡𝑎𝑡𝑒 𝑣𝑒𝑐𝑡𝑜𝑟: [𝑟1, 𝑣1] = [6548.94, −619.057 ,0, 0.675542, 7.14649, 5.02633] 

initial calendar date 

date1=[2014 ,10, 18 ,3 ,25, 0]=[year, month, day, hr ,min ,sec] 

Juliandate= 2.4569e+06 

 

 سازي در هر مرحله شرايط اوليه براي شبيه. 7جدول 

 مرحلة اول: از مدار اوليه به ماه
[𝑟1, 𝑣1] = [6548.94, −619.057 ,0, 0, 9.1, 6.1]

date1=[2014 ,10, 18 ,3 ,25, 0]     ,     ∆𝑉1 = 2.32 𝑘𝑚/𝑠

 سمت مدار ژئو باي بهدوم: پس از فلايمرحلة 
[𝑟2, 𝑣2] = [−316995.4, −21816.18 ,1043.03, 0.888, −0.489, 0.021]

date2=[2014 ,10, 21 ,16 ,43, 32]     ,     ∆𝑉2 = 0.73 𝑘𝑚/𝑠

 مرحلة سوم: دايروي کردن مسير
[𝑟3, 𝑣3] = [−42241, −174 ,0, 0.014, 3.0705, 0] 

date3=[2014 ,10, 24 ,4 ,36, 20]     ,     ∆𝑉3 = 1.27 𝑘𝑚/𝑠

𝑉𝑡𝑜𝑡∆ تغيير سرعت کلي = 4.336 𝑘𝑚/𝑠 

𝑇 زمان کل سفر ≈ 7 𝑑𝑎𝑦𝑠 
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 ماه ةجاذب از استفاده با ثابت نيزم مدار به رفتن يبعد سه ريمس. 5شکل 

 

 XY ةر در صفحي. مس6شکل 

 

م حل يطور مستق ج، مسئله بهيسه نتايمقا ين قسمت برايدر ا

م و بدون يطور مستق ه بهياز همان مدار اول ي فضاپيماعني ؛شود يم

ن يدر ا شود.ين ثابت ارسال ميبه مدار زمماه  ةاستفاده از جاذب

ک و سه يشود، که همان روش يگرفته مقسمت دو حالت در نظر 

شود که ياست. در روش اول فرض م 2در انتقال هوهمان بخش 

ه صفر شده است و سپس به يض مدار اوليل در حضيم يةزاو ةهم

ل يم يةاز زاو يابد. در روش سوم بخشيين ثابت انتقال ميمدار زم

 يشود. برايدر اوج مدار انتقال صفر م يض و بخشيدر حض

مثل حالت قبل از معادلات حرکت مسئله دو جسم  يساز هيشب

مپالس يشود. در هر دو روش دو ايهمراه با اغتشاشات استفاده م

ن يآمده است. همچن 8جدول در  يساز هيج شبياز است. نتاين مورد

 .[1] داده شده است نمايش 8شکل و  7شکل ت در ير مأموريمس

 

 ميانتقال مستق يبرا يعدد يساز هيج شبينتا سهيمقا. 8جدول 

ش اول
رو

 [𝑟0, 𝑣0]
= [6548.94, −619.057 ,0 ,0.675542, 7.14649, 5.02633] 
[𝑟1, 𝑣1]
= [6548.94, −619.057 , −0.2756,10.2718,0.0017] 
[𝑟2, 𝑣2] = [−42161.7, −10.87, −0.85,0, −3.074,0] 
∆𝑉𝑡𝑜𝑡 = 7.697 𝑘𝑚/𝑠 

𝑇 = 4.150 ℎ𝑜𝑢𝑟𝑠 

ش سوم 
رو

)هوهمان بهينه(
 

[𝑟0, 𝑣0]
= [6548.94, −619.057 ,0 ,0.675542, 7.14649, 5.02633] 
[𝑟1, 𝑣1] = [6548.94, −619.057 ,0, 8.67934,5.5] 
[𝑟2, 𝑣2] = [−41970,4031.95,0.27, −0.3, −3.06,0] 
∆𝑉𝑡𝑜𝑡 = 3.8360 𝑘𝑚/𝑠 

𝑇 = 4.157 ℎ𝑜𝑢𝑟𝑠 
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 هياول مدار در ليم يةزاو اصلاح. 7شکل 

نهي. روش هوهمان به8شکل 

 سازي عددي مقايسة نتايج شبيه. 6

م و استفاده يمستق يهادر حالت يعدد يسازهيج شبينتا 9جدول 

 دهد.يماه را نشان م ةاز جاذب

 

 ثابت نيزم مدار به رفتن يبرا روش سه ةسيمقا. 9جدول 

𝑘𝑚/𝑠 
ℎ𝑜𝑢𝑟𝑠

𝑉𝑡𝑜𝑡∆ استفاده از جاذبة ماه = 4.336 𝑇 ≈ 168 

 اصلاحانتقال هوهمان 

 در حضيض
∆𝑉𝑡𝑜𝑡 = 7.697 𝑇 = 4.150 

انتقال هوهمان اصلاح 

 در اوج
∆𝑉𝑡𝑜𝑡 = 3.836 𝑇 = 4.157 

STKافزار نرم

شده  همان الگوريتم ارائه STK افزار سازي مسئله با نرمروند شبيه

است. اما در اينجا مقدار ايمپالس مورد نياز براي  6-4در بخش 

دست  حل مسئله با تعيين پارامترهاي کنترلي و قيود در مسئله به

در مرحلة اول  است. 5جدول آيد. شرايط مدار اوليه نيز طبق مي

براي محاسبة مقدار ايمپالس مورد نياز براي رفتن از مدار اوليه 

شود. دو سمت ماه دو پارامتر کنترلي و دو قيد در نظر گرفته مي به

ديگري  ( و𝑉𝑥) xپارامتر کنترلي يکي تغيير سرعت در جهت محور 

شدن  تاريخ آغاز حرکت است، و دو قيد، مربوط به شرايط نزديک

فضاپيما  18و ميل 17به ماه است؛ يعني اگر تفاوت بين دو زاوية بعد

 و ماه صفر شود آنگاه فضاپيما نزديک ماه شده است.
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ماه  يکيدن به نزديرس ياز برايمپالس مورد نيمقدار ا يوقت

 ةدر لحظ  Bة صفح ف مناسبيد با تعريبا دا شد، سپسيپ

ر داد ييتغ يه را طوريمپالس اوليکرد به ماه مقدار اين رويترکينزد

 يد. برايل مطلوب رسيه ميحول ماه به زاو يبايکه پس از فلا

استفاده  [19]طبق مرجع  يدر حالت قطب bف بردار ينکار از تعريا

د در نظر گرفته يعنوان ق به bاندازه و جهت بردار  يعني ؛شوديم

باشد که پس از  يا گونه بهد ين اندازه و جهت بايشود. ايم

دا کند. پس از يل مدار کاهش پيم يةحول ماه زاو يبا يفلا

د ياز که هدف را ارضا کند، حال بايمپالس مورد نيکردن مقدار ايداپ

ن ثابت يسمت به مدار زم گر بهيمپالس ديک ايدوم با  ةدر مرحل

زمان و  يکنترل يپارامترها ز باين مرحله نيدر ا حرکت کرد.

رفتن به  ياز برايمپالس مورد نيود مورد نظر مقدار ايسرعت و ق

ز با يسوم ن ةشود. در مرحليدست آورده م ن ثابت بهيمدار زم

ن ثابت يسرعت و مشخصات مدار زم يکنترل يف پارامترهايتعر

انگر يب 10جدول ن ثابت شد. يتوان وارد مدار زميود ميعنوان ق به

به ت انتقال يمورأر ميمس 9شکل  .[1] مشخصات هر مرحله است

 STKافزار  ماه را که توسط نرم ةکمک جاذب ن ثابت بهيمدار زم

دهندة  نشان 10شکل  دهد.يش ميشده است نما يساز هيشب

نيز  11شکل است.  Bباي حول ماه و صفحة مرحلة فلاي

 12شکل باي حول ماه و دهندة تغيير زاويه ميل بر اثر فلاي نشان

 ةسيبا مقا دهد.ينشان م کنار ماه را تغيير سرعت بر اثر گذر از

شود که يمشاهده م STKافزار  و نرم يعدد يساز هين شبيج بينتا

ت در هر دو روش يمورأانجام م يبرا ير سرعت کلييمقدار تغ

ج يکه نتا توان نتيجه گرفتين ميک است، بنابرايار به هم نزديبس

 برخوردار است. يدست آمده از اعتبار قابل قبول هب

 

 STKبا  يساز هيشب ي. مشخصات هر مرحله برا10جدول 

 مقدار ايمپالس و زمان قيود پارامترهاي کنترلي مراحل

,𝑉𝑥 مرحله اول 𝑡1 

Delta Declination = 0 

Delta Right Asc = 0 

𝐵𝑚𝑎𝑔𝑛𝑖𝑡𝑢𝑑𝑒
= 6000 𝑘𝑚 

𝐵𝑡ℎ𝑒𝑡𝑎 = 156 𝑑𝑒𝑔

∆𝑉1 = 2.1622 𝑘𝑚/𝑠
𝑡1

= 27 𝐽𝑢𝑛 2014 17: 32

,𝑉𝑥 مرحله دوم 𝑉𝑦, 𝑡2

𝑋 = 42164 𝑘𝑚 

𝑌 = 0  
𝑍 = 0

∆𝑉2 = 1.0594 𝑘𝑚/𝑠
𝑡2 = 4 𝐽𝑢𝑙 2014 17: 49

,𝑉𝑥 مرحله سوم 𝑉𝑦 , 𝑉𝑍

𝐼𝑛𝑐𝑙𝑖𝑛𝑎𝑡𝑖𝑜𝑛 = 0 𝑑𝑒𝑔 

𝐸𝑐𝑐𝑒𝑛𝑡𝑟𝑖𝑐𝑖𝑡𝑦 = 0 𝑑𝑒𝑔 

𝑆𝑒𝑚𝑖𝑚𝑎𝑗𝑜𝑟𝑎𝑥𝑖𝑠
= 42164 𝑘𝑚

∆𝑉2 = 1.0882𝑘𝑚/𝑠
𝑡2 = 8 𝐽𝑢𝑙 2014 21: 26

∆𝑉𝑡𝑜𝑡 = 4.3098 𝑘𝑚/𝑠         𝑇 ≈ 12  𝑑𝑎𝑦𝑠

 

 (STK) ماه ةن ثابت با استفاده از جاذبيت انتقال به مدار زميمورأر مي. مس9شکل 
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 (STK)يباير سبز بعد از فلاي، مسB ةحول ماه و صفح يباي. فلا10شکل 

 

 (STK)ي بايفلا اثر بر ليم يةزاو رييتغ. 11شکل 

 

(STK) ماه حول يبايفلا اثر بر سرعت رييتغ. 12شکل 
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 گيري. نتيجه8

ن به مدار يه حول زميک مدار اوليک ماهواره از يارسال  يبرا

وجود دارد. روش مرسوم استفاده از  يمختلف يهان ثابت روشيزم

ل در اوج مدار انتقال است. با يم يةانتقال هوهمان و اصلاح زاو

بالا به مدار  ييايجغراف يهانکه ارسال ماهواره از عرضيتوجه به ا

ل است، يم يةصفرکردن زاو يبرا ياديز ةنين ثابت مستلزم هزيزم

ل مطرح شده يم يةکردن زاوي صفرماه برا ةروش استفاده از جاذب

 ةاز جاذببا استفاده  يک مانور مداري ياز براياست. روابط مورد ن

سه يمقامتداول  يها با روش يسازاز شبيه ماه استخراج و پس

استفاده از ( با روش 3 استي)آس تيک مأموري شده است. اگرچه

را مطالبه  يکمتر يک انرژيکلاس يها ماه نسبت به روش ةجاذب

ط خاص يک مدار با شرايت مربوط به يمورأن ميا اما ،دينما يم

ن ينگ متداول ايپارک يمدارها ين برايانجام شده است، بنابرا

ماه در  ةتوان از روش جاذبيست. ميصرفه ن مانور مقرون به

ک ين ثابت يارسال به مدار زم که علاوه بر ييها تيمورأم

عنوان  ف شده است استفاده نمود. بهيز تعريماه ن ييت شناسايمأمور

مرحله ارسال ماهواره به  يتوان براينده ميآ يکارها يشنهاد برايپ

ها و فولدي، نقاط لاگرانژ، منWSBن مثل ينو يهاماه از روش

سفر به ماه کاهش  ةنيتا هز ،ن استفاده کردييشتاب پا يتراسترها

ر نقاط يمس يساز نهيبه يهان با استفاده از روشيابد. همچني

 يرويکرد که مقدار ن ميتنظ يمپالس و مقدار آنها را طورياعمال ا

 مصرف شود. يشران کمتريپ
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1. Asia sat 3 

2. hughes spacecraft company (HSC) 

3. geosynchronous transfer orbit 

4. stranded orbit 

5. weak stability boundaries 

6. patched conic method 

7. pre flyby 

8. post flyby 

9. hyperbolic excess velocity 

10. minimum energy ellipse 

11. long transfer solution 

12 .turn angle 

13. Cowells method 

14. spherical harmonic 

15. earths geo potential function 

16. Terrestrial Time (TT) 

17. delta right asc 

18. delta declination 

19. body plane (B plane) 


