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  چکیده

شوند كه البته در  هايي جدا از يكديگر طراحي مي به طور معمول بخش هدايت و بخش كنترل به صورت مدول

بسياري از كاربردهاي متداول و عادي جوابگو هستند، ليكن به منظور دستيابي به خطاي كمتر در تزريق ماهواره به 

هاي يكپارچه يا در  موريت به توسعة الگوريتمتر نقاط حضيض و اوج و افزايش دقت در انجام مأ مدار و تحقق دقيق

بر  مرحله آخر ماهواره يحلقه بسته را برا تيهدا توان يم ييها تميالگور نينيازمنديم. با استفاده از چن   IGCاصطلاح 

(. در PEG) يتوان حيصر تي( و هداIGM) يتكرار تيمورد عبارتند از مد هدا نياز ا ييها كرد. مثال يدر خلاء طراح

 يمدلساز ،يبر هواپرتاب سوخت جامد نوع ره ماهوا کيطبقات اول و دوم  تيهمراه با هدا ييفاز نها تيمقاله، هدا ينا

 Pitch Program تيبا هدا تواند يم يبه خوب IGM تيهدا دهد، يمقاله نشان م نيا جيشده است. نتا يساز هيو شب

 به سرانجام برساند. ادر مدار ر قيكار تزر يمراحل قبل سازگار بوده و به خوب

، كنترل بهينهIGM الگوريتم سازي پياده ترمينال، هدايت هواپرتاب، بر ماهواره :های کلیدی واژه 

Designing the terminal guidance algorithm of a typical air-launched 
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Abstract 

Generally, the guidance and the control are designed as separate modules, which are suitable 

for many common and normal applications, but in order to achieve less error in deploying the 

satellite into the orbit increase the accuracy in performing the mission, we need to develop 

integrated Guidance and Control algorithms (IGC). By using such algorithms, it is possible to 

design the closed loop guidance for the last stage of the launch vehicle in vacuum condition. 

Examples of this are iterative guidance mode (IGM) and power explicit guidance (PEG). In 

this paper, the guidance of the final phase along with the guidance of the first and second 

stages of a typical solid rocket launch vehicle is modeled and simulated. The results of this 

article show that the IGM guidance can be well compatible with the Pitch Program guidance 

of the previous steps and successfully complete the deployment in the orbit. 
Keywords: Launch Vehicle, Terminal Guidance, iterative guidance mode (IGM), Optimal Control 
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 . مقدمه1
به كاهش  تواند يخوب م 1صعود تيطرح هدا کي

عملكرد  شيبار و افزا يها كاهش شاخص نه،يهز

شاتل  يبر رو 1988كمک كند. بر اساس مطالعه 

از  يناش يتيهر مامور نهي% از هز20حدود  ،ييفضا

مساله در اصل به  نياست. ا تيمامور يطراح

 شتريبلكه ب ست،يپرواز ن يرهايمس يسبب طراح

 يگسترده صرف شده برا يها شاز نلا يناش

پرواز با  يرهايمساله است كه مس نياز ا نانياطم

آن را  وديو ق رسانند يرا به هدف م لهيوس تيموفق

 .كنند يارضا م

طراحي سيستم هدايت و كنترل به روش  در

بر معين با  هاي مجزا در يک ماهواره الگوريتم

مأموريت تزريق ماهواره به مدار، بخش هدايت و 

هايي جدا از يكديگر  بخش كنترل به صورت مدول

در بسياري از  شوند كه البته طراحي مي

كاربردهاي متداول و عادي جوابگو هستند، ليكن 

به خطاي كمتر در تزريق  ابيبه منظور دستي

تر نقاط حضيض و  ماهواره به مدار و تحقق دقيق

اوج به افزايش دقت در انجام مأموريت به توسعة 

IGCهاي يكپارچه يا در اصطلاح  الگوريتم
 2  

ازي سيستم س هاي يكپارچه نيازمنديم. در روش

كنترل و هدايت، كوپلينگ بين هدايت و كنترل 

شود و در نتيجه در اين حالت  مي نظرگرفتهدر

سيستم هدايت و كنترل از تمام اطلاعات ناوبري 

كنند. عدم امكان  به صورت همزمان استفاده مي

اي بدنه و  هاي زاويه استفاده از اطلاعات سرعت

وپايلوت هاي شتاب براي توليد فرامين ات مؤلفه

توسط سيستم هدايت غيريكپارچه، همچنين عدم 

هاي سرعت و موقعيت  امكان استفاده از مؤلفه

نسبي توسط سيستم كنترل غيريكپارچه منجر به 

هاي مجزا است؛  هماهنگي كمتر در الگوريتم

هاي يكپارچه افزايش  درحالي كه در الگوريتم

هماهنگي رخ داده بين هدايت و كنترل يكپارچه 

منجر به افزايش دقت در تزريق به مدار شده 

 شود. مي

هاي در طول چند دهه گذشته نيز تلاش

زيادي براي هدايت صعود انجام شده است. در 

ابتداي عصر فضا مسئله مسير بهينه پرتاب 

ماهواره مورد توجه كارشناسان قرار گرفت، كه 

آن، حل بهينه بدست   اولين نتيجه منتشر شده

اي  بر يک مرحله ک ماهوارهآمده براي پرتاب ي

توسط  1957روي زمين مسطح بود كه در سال 

هاي  ارائه شده است. در سال ]3-1[در  3لاودن

هاي  نخستين توسعه صنايع فضايي، الگوريتم

ها و  هدايتي توسعه يافته براي هدايت موشک

بر عمدتا بر مبناي مسير نامي شكل  ماهواره

، Qهدايت   توان به روش گرفت، از آن جمله مي مي

. با گذشت ]4[نام برد  4توسعه يافته توسط باتين

ها به گونه  هاي فضايي توجه اندكي از آغاز فعاليت

هاي هدايت جلب شد كه  ديگري از الگوريتم

وابستگي كمتري به مسير نامي داشته باشد و اين 

ناميدند.  5ي جديد هدايت را هدايت پاياني گونه

ديگري بود كه در بودن نيز فاكتور مهم  بهينه

هاي بزرگي چون ساترن به عنوان هدف  پروژه

اصلي مد نظر قرار گرفت. لذا متخصصان ديناميک 

پرواز مركز فضايي مارشال با توجه به 

هاي محاسباتي كامپيوترهاي پرواز، بر  محدوديت

ترين حل ممكن براي مسئله  آن شدند كه بهينه

ت تغييرا»پرتاب را كه همان قانون ديرآشناي 

-باشد، به عنوان پايهمي« خطي تانژانت زاويه پيچ

اي براي الگوريتم هدايت حلقه بسته خود انتخاب 

ها حجم بالايي . نتيجه فعاليت آن]6[و  ]5[كنند 

از گزارشات فني و مقالات بود كه در نهايت 

از آن  6(IGMالگوريتم هدايتي مد تكرار )

 استخراج شده، در هدايت ساترن مورد استفاده
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واقع شد و نخستين انسان را در  مدار ماه قرار 

را  IGMهاي بعد گروه ديگري روش داد. در سال

هاي زمين براي مراتب بالاتر توسعه داده و فرض

 IGMمسطح را حذف نمودند و در نهايت بر پايه 

توسعه  7(PEG) روش هدايتي صريحي را با عنوان

دادند كه در شاتل فضايي مورد استفاده قرار 

يک طرح هدايت  ]7[. همچنين در ]6[گرفت 

صعود قابل اعتماد و عملي را براي يک وسيله 

دهد. كه شامل چهار  پرتاب سوخت جامد ارائه مي

 مرحله است. 

با   ،]8[همچنين، دكتر ترابي و همكاران، 

ه انتها به روش حل ابتدا ب ODEاستفاده از حلگر 

بر  به روشي آنلاين جهت هدايت صعود ماهواره

  ،]9[اند. آيدين محمدي و همكارن در  دست يافته

 IGMبه بررسي نحوه استخراج و توليد هدايت 

 اند. برها پرداخته براي ماهواره

در  در اين مقاله از نتايج و معادلات ارائه شده

هدايت فاز نهايي يک  براي ]9[و  ]1[مراجع 

بر هواپرتاب استفاده شده است. براي اثبات  ماهواره

پذيري  توانمندي اين قانون هدايتي و امكان

بر، تمامي فازها  استفاده بر روي چنين ماهواره

 MATLABافزار  در نرم1شكل  مشابه  

اند. با توجه به اهميت تزريق  سازي شده شبيه

صحيح محموله در اين روش از پرتاب كه متفاوت 

هاي متعارف هستند، هدايت ترمينال از پرتاب

ها طراحي شده است تا براي فاز نهايي اين حامل

واند يک حامل هواپرتاب را از لحظه رهايش از بت

هواپيما هدايت و تا لحظه قرارگيري دقيق در مدار 

با پارامترهاي مداري ارتفاع، سرعت و زاويه گاما 

 مناسب تزريق نمايد.

به منظور افزايش قابليت اطمينان و سرعت 

اجرا، در فاز اول و دوم پرواز از يک هدايت 

ت. براي اطمينان از تنطيم استفاده شده اس پيش

سازي  عملكرد مناسب الگوريتم هدايت، از شبيه

سه درجه آزادي پرواز كمک گرفته شده است. در 

 سازي نشان داده شده است. نهايت نيز نتايج شبيه

 
 پروفایل حرکت حامل هواپرتاب .1شکل  

 

های هدایت صعود روش1-1

زير در نظر گرفته هاي هدايت صعود محتمل  روش

 .]2[ شوندمي

حلقه باز بهينه شده  9و ياو 8هاي پيچ پروفيل -1

براي پرواز اتمسفري به عنوان تابعي از زمان، 

اي  هاي ساده ، پروفيل ها سرعت يا ارتفاع. اين

هستند كه، براي مثال، اسماً از زاويه حمله 

صفر تا محدوده فشار ديناميكي بالا پرواز 

 كنند. مي

اي كه اجازه  هاي حلقه باز بهينه شده پروفيل -2

دهند.  ير صفر را ميبرخي زواياي حمله غ

مجاز در طراحي مسير  10مقادير شاخص بار

پرواز ممكن است در بخشي از حلقه باز تغيير 

 كند.

هايي از اين  هدايت خلاء حلقه بسته. مثال -3

كه  (IGMمورد عبارتند از مد هدايت تكراري )

برهاي ساترن استفاده شدند،  براي ماهواره

تل ه بر روي شا( كPEGهدايت صريح تواني )

بر پگاسوس استفاده شدند و  و ماهواره

OPGUID  ،هدايتي بر اساس حساب تغييرات

پذيري براي قابليت استفاده در  كه انعطاف

هاي مداري و نيز صعود را دارد.  عمليات
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تمامي اين موارد تقريباً  نتايج عملكردي 

يكسان براي بخش خلاء دارند. معمولاً اين 

ن كه وسيله هاي هدايت فقط پس از آ برنامه

كند، به كار گرفته  جو غليظ را ترک مي

 شوند. مي

حلقه باز در مقابل حلقه  یصعود اتمسفر 1-2 

 بسته

پرواز صعود و  ريمس يدر حال حاضر، طراح

بر و  زمان يآن، كار يسنج /صحتياعتبارسنج

شده  نهيبه يپرواز ريپرتلاش است. معمولاً، مس

پرواز سه درجه  ريمس ساز هيبا استفاده از شب

حلقه  يده جهت ني. فرامشود يم يطراح يآزاد

بخش  يبرا يپارامتر يساز نهيبه لهيباز به وس

حلقه  تيو طرح هدا شوند يم نييپرواز تع ييابتدا

را از زمان شروع به كار  يده جهت نيبسته فرام

 .كند يم نييدر مدار تع قيحلقه بسته تا تزر

 لهيحلقه باز به وس يده جهت نيفرام

پرواز  ييبخش ابتدا يبرا يپارامتر يساز نهيبه

 نيحلقه بسته فرام تيو طرح هدا شوند يم نييتع

را از زمان شروع به كار حلقه بسته تا  يده جهت

 .كند يم نييدر مدار تع قيتزر

 يصعود اتمسفر تيممكن از هدا يها دهيفا

از  شيپ ليحلقه بسته شامل كاهش در تحل

 شيبار و افزا يها كاهش در شاخص ت،يمامور

 )جرم تا مدار( هستند. لهيعملكرد وس

 . روابط حاکم و روش حل مسئله2

حالت، بر اساس نحوه مدل  يفضا يساز مدل

متفاوت باشد.  تواند ي، مu ،يكردن پارامتر كنترل

مورد استفاده  يبر اساس آن كه عملگر كنترل

در اين است.  ريمتغ uچگونه باشد، نوع اعمال 

 هيزاو آل كنترل ايده بر اساس يمدلساز مقاله، 

انجام شده است. در صورت نياز به مدلسازي  چيپ

 ،]4[موتورهاي ورنيه  يا ]3[تراست  كنترل بردار

 متفاوت خواهد بود. uمعادلات متغير 

 حالت عبارتند از:، متغيرهاي  در اينصورت

𝑥 = [𝑥 𝑧 𝑥̇ 𝑧̇]𝑇  كه به ترتيب موقعيت در

بر در راستاي  هاي ماهواره و سرعت 𝑧و  𝑥راستاي 

𝑥  و𝑧  ،هستند. پارامتر كنترلي نيز زاويه پيچ است

𝑢يعني،  = [𝜃] براي زمين مسطح و شرايط خلاء .

با گرانش ثابت معادلات ديفرانسيل حركت به 

 :[6 ,5] صورت زير هستند

(1) 𝑥̇1 = 𝑥3 

(2) 𝑥̇2 = 𝑥4 

(3) 𝑥̇3 =
𝐹

𝑚
cos 𝑢(𝑡) 

(4) 𝑥̇4 =
𝐹

𝑚
sin 𝑢(𝑡) − 𝑔 

جرم طبقه فعال  𝑚نيروي تراست،  𝐹كه، 

شتاب گرانش زمين هستند. در اين  𝑔بر و  ماهواره

رابطه  𝑢(𝑡)حالت، با حل كنترل بهينه براي 

 :]10[آيد  مثلثاتي زير بدست مي

(5) 𝑢(𝑡) = 𝜗(𝑡) = tan−1
𝐶2𝑡 + 𝐶4

𝐶1𝑡 + 𝐶3
 

,𝐶1كه،  𝐶2, 𝐶3, 𝐶4  ضرايب ثابت هستند. اين

 است. IGMرابطه، اساس محاسبه روش هدايت 

سازي موشک حامل  در اينجا براي شبيه

ماهواره از مدل سه درجه آزادي با فرض زمين 

تخت و موشک صلب استفاده شده است. همچنين 

براي محاسبه ضرايب آيروديناميک موشک از 

 استفاده شده است. MissileDatcomافزار  نرم

 ساختار الگوریتم هدایت. 3

ز حل بر پايه فراميني  است كه ا IGMالگوريتم 

آيد. خود  معادلات ساده شده حركت به دست مي

اين فرامين براساس حل مسئله حساب تغييرات 

 . ]3[كنترل بهينه استخراج شده است 
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كه با قرار دادن شرايط مداري بدون قيد  

( به شكل 5نمودن برد نقطه تزريق در معادله )

 كند: زير تغيير مي

tan 𝜗 = 𝐴 + 𝐵𝑡

معادلات حركت از بسط  حال براي استفاده در

 مرتبه اول رابطه بالا استفاده ميكنيم:

ϑ = 𝑎 + bt

ضرايب ثابت بوده و  dو  a ،b ،cدر رابطه بالا 

ϑ بر است. كاربرد تقريب مرتبه  زاويه پيچ ماهواره

اول از قانون تغييرات خطي تانژانت زاويه پيچ 

تفاوت اندكي را در عملكرد بهينه ورودي كنترلي 

( به 7دهد. بنابراين در ادامه از رابطه ) نشان مي

عنوان ورودي كنترلي الگوريتم هدايت استقاده 

( در هر حلقه از 7گردد. پارامترهاي رابطه ) مي

 شوند. محاسبات اصلاح مي

 . مباني الگوریتم هدایت2-2

توان به  اصول ابتدايي ساختار مورد بحث را مي

 راحتيدر مدل ساده شده براي زمين مسطح و

شرايط خلاء با گرانش ثابت ملاحظه نمود. 

معدلات ديفرانسيل حركت نسبت به زمين مسطح 

 در خلاء مطابق زير است:

{ 
𝑥̈ = 𝑎̅(𝑡) cos 𝜗            
𝑦̈ = 𝑎̅(𝑡) sin 𝜗 + 𝑔𝑦   

 يكننده اندازه شتاب ناش انيب a (t) كه در آن 

و  شرانيبردار و پ نيب هيزاو 𝜗 شران،يپ يروياز ن

 aهمان افق مرجع است. مقدار پارامتر  اي xمحور 

(t) اي لحظه شرانيپ يرويحاصل كسر ن انگريب 

  است. اي بر جرم لحظه ميتقس

τ =
𝑀1

𝑀0

برابر با زماني است كه  τ( مقدار 9در رابطه )

بر با توجه به دبي جرمي موجود در آن ماهواره

تمام وزن خود را خواهد سوزاند. پس براي شتاب 

 ثانيه بعد خواهيم داشت: tدر 

𝑎 =
𝐶

𝜏 − 𝑡

سرعت گازهاي خروجي موتور  cكه در آن 

است. برمبناي پارامترهاي ارائه شده در بالا 

هاي زير را كه در آينده در حل معادلات انتگرال

        روند، مطرح و محاسبه حركت به كار مي

 نماييم.مي

𝐿 = ∫ 𝑎𝑑𝑡
𝑡𝑓

0

= ∫
𝐶

𝜏 − 𝑡
𝑑𝑡

𝑡𝑓

0

= 𝑐𝑙𝑛
𝜏

𝜏 − 𝑡𝑓

𝑆 = ∫ ∫ 𝑎𝑑𝑡𝑑𝑡 = 𝐿𝑡𝑓 − 𝐼
𝑡𝑓

0

𝑡𝑓

0

𝑃 = ∫ 𝑎𝑡2𝑑𝑡 = 𝐼𝜏 − 𝐶
𝑡𝑓

2

6

𝑡𝑓

0

𝑈 = ∫ ∫ 𝑎𝑡2𝑑𝑡𝑑𝑡 = 𝑄𝜏 − 𝐶
𝑡𝑓

2

2

𝑡𝑓

0

𝑡𝑓

0

مانده از پرواز از زمان باقي 𝑡𝑓ها كه در آن

لحظه فعلي است. با فرض اينكه زاويه پيچ يک 

( 8مقدار ثابت باشد، آنگاه انتگرال اول معادلات )

 اند از:عبارت

𝑥̇𝑓 = 𝑥̇1 + 𝑐ln (
𝜏

𝜏 − 𝑇
) cos 𝜗

𝑦̇𝑓 = 𝑦̇1 + 𝑐 ln (
𝜏

𝜏 − 𝑇
) sin 𝜗 − 𝑔

( را براي 13( و )12حال مي توان معادلات )

 بدست آوردن اين مقدار ثابت حل نمود: 
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𝜗∗ = 𝑎𝑟𝑐 tan
𝑦̇𝑓 − 𝑦̇0 − 𝑔𝑦𝑡𝑓

𝑥̇𝑓 − 𝑥̇0

ميزان انحراف از سرعت مطلوب براي رسيدن 

تواند به اين مناسب نيز ميبه شرايط نهايي 

 صورت بيان گردد:

𝑣2 =
(𝑥̇𝑓 − 𝑥̇0)

2

(𝑦̇𝑓 − 𝑦̇0 − 𝑔𝑦𝑡𝑓)
2

اي با شرايط فعلي، زمان باقيمانده از در مسئله

( و 15توان با استفاده از معادله )پرواز را مي

 معادله سرعت مشخصه زير بدست آورد:

∆𝑉 = 𝑐𝐿𝑛 (
𝜏

𝜏 − 𝑇
)

اين شرايط خاص در نتيجه زمان باقيمانده در 

 برابر خواهد بود با:

𝑡𝑓 = τ(1 − 𝑒−𝐿 𝐶⁄ )

توان ( را مي17( و )14مجموعه معادلات )

و مقدار زاويه مبنا، بر  𝑡𝑓براي بدست آوردن 

هاي سرعت هاي سرعت فعلي و مولفهحسب مولفه

نهايي مطلوب حل نمود. به اين ترتيب همزمان با 

را  𝑡𝑓توان مقدار تغييرات متغيرهاي وضعيت مي

هاي تعيين نموده و با توجه به مقادير وضعيت

 سرعت در هر قدم زاويه ثابت را بدست آورد.

حال براي ايجاد قيد ارتفاعي به الگوريتم، دو 

 شود:پارامتر اصلاحي به شكل زير تعريف مي

ϑ = 𝜗∗ − (𝑘1 − 𝑘2𝑡)

اي انتخاب بايد به گونه 𝐾2و  𝐾1هاي ثابت

شوند كه بردار سرعت نهايي برابر با بردار سرعت 

ثابت باقي بماند. بنابراين ابتدا لازم  ϑدر حالت 

است كه شرايط مرزي با سرعت نهايي ارضا شود 

]8[. 

( و 8( در )14بنابراين با جايگزيني معادله )

و با استفاده از  𝑡𝑓گيري از آن تا زمان انتگرال

 ( خواهيم داشت:11)

(19  ) 𝑦̇𝑓 = 𝑦̇0 + 𝑔𝑦𝑡𝑓 + 𝐿 sin 𝜗∗

− 𝐿𝑘1 cos 𝜗∗

+ 𝐼𝑘2 cos 𝜗∗

با توجه به لزوم ثابت ماندن بردار سرعت 

نهايي در تغيير قانون هدايتي از مقدار ثابت به 

 متغير داريم:

(20)𝑦̇∗
𝑓

= 𝑦̇𝑓

 بنابراين  رابطه زير را خواهيم داشت:

(21)
𝑘1 =

𝐼𝐾2

𝐿

يک بار ديگر از  𝐾2براي بدست آوردن مقدار 

گيري كرده و شرايط مرزي  ( انتگرال8معادله )

كنيم. در نهايت خواهيم ارتفاع نهايي را لحاظ مي

 داشت:

𝑘2 = (𝑦𝑓 − 𝑦0 − 𝑦̇0𝑡𝑓 −
1

2
𝑔𝑦𝑡𝑓

2

− 𝑆 sin 𝜗∗)

/ ((−
𝐼𝑆

𝐿
+ 𝑄) cos 𝜗∗)

با استفاده  𝐾2و   و 𝜗∗ 𝐾1بدين ترتيب ضرايب 

( براي هر حلقه 22( و )21( و )14از معادلات )

هدايتي محاسبه شده و به صورت گسسته مقدار 

كند. بنابراين در هر آن در حلقه بعدي تغيير مي

هاي مذكور براساس و ثابت ϑحلقه جديد مقدار 
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شرايط مرزي جديد به عنوان شرايط اوليه از 

ديد سيستم ناوبري گرفته شده و محاسبات ج

 شود. براساس آن انجام مي

 نهيبه ريمس افتنيشامل  مسئله نيادر واقع، 

 ييتا نقطه نها هيكننده از نقطه اولپرتاب لهيوس

ماهواره به  قيتزر اي( يادو نقطه يمرز مسئله)

 (.3شكل ) مدار مشخص آن است

 . نتایج4

بر هواپرتاب در  مشخصات كلي موشک ماهواره

( 2و جدول ) ( ارائه شده است1جدول )

سازي بر شبيهمشخصات سينماتيک صعود ماهواره

 دهد. ( را نشان مي3شده )شكل 

 
 ]8[چارچوب مرجع  .2شکل  

 بر هواپرتاب . مشخصات موشک ماهواره1جدول 

 مقدار نوع

 17.6 طول )متر(

 1.27 )متر( قطر

 23130 وزن پرتاب)كيلوگرم(

 3 تعداد طبقه 

 13.53 مساحت بال )مترمربع( 

 443 بار محموله )كيلوگرم(

 700 ارتفاع مدار )متر(

 
 بر هواپرتاب ماهواره. 3شکل  

 2مشخصات مراحل مختلف نيز در جدول 

 نشان داده شده است.

بر  . مشخصات عملکردی طبقات ماهواره2جدول 

 هواپرتاب

 پارامتر
جدايش 

 مرحله اول
 جدايش مرحله دوم

 248.5 43.1 ارتفاع )كيلومتر(

سرعت )كيلومتر 

 برساعت(
2597 5451 

 32.8 35 گاما )درجه(

 168.1 76.6 زمان )ثانيه(

كيلومتري، با  12بر در ارتفاع  موشک ماهواره

متر بر ثانيه از هواپيماي حامل  200سرعت اوليه 

 6/76شود. با سوزش مرحله اول، در ثانيه  رها مي

رسد. پس از جداي موتور طبقه  مي 1/43به ارتفاع 

ثانيه به صورت موتور خاموش به حركت  15اول، 

، موتور طبقه 102دهد. حدود ثانيه  خود ادامه مي

دوم روشن شده و پس از اتمام زمان سوزش، 

گردد. در واقع، پس از گذشت  طبقه دوم جدا مي

 IGMبر، هدايت  ثانيه از عملكرد ماهواره 168

 شود. بقه نهايي فعال ميط

در ادامه، نتايج شبيه سازي الگوريتم هدايت 

 طراحي شده آورده شده است.
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 . تغییرات تراست به زمان4شکل 

سازي زمان شبيه-( نمودار تراست4در شكل )

شده است. همانطور كه مشخص است حامل در 

تغيير تراست به دليل جدايش  168و  76زمان 

از آن به دليل حركت طبقات داده است. پس 

 331موتور خاموش، تراست صفر شده و در زمان 

 ثانيه موتور سوم روشن شده است.

 . تغییرات جرم نسبت به زمان5شکل 

بر ترسيم ( تغييرات جرمي ماهواره5در شكل )

 22630بر در ابتدا شده است. جرم ماهواره

كيلوگرم بوده است كه پس از جدايش طبقات به 

)جرم خشک طبقه سوم + جرم  كيلوگرم 694

 رسد.محموله( مي

( مشخص است، حامل 5همانطور از شكل )

ثانيه طبقه اول آن جدا شده و  76بعد از گذشت 

ثانيه به صورت موتور خاموش ادامه  15حدود 

دهد. سپس موتور دوم روشن شده و حامل را  مي

ثانيه بالا برده و سپس موتور دوم نيز  168تا زمان 

 شود.  خاموش مي

 بر حسب زمان چیپ هیزاو. تغییرات 6شکل 

( تغييرات زاويه پيچ ترسيم شده 6در شكل )

است. همانطور كه از شكل مشخص است حامل 

مرحله اول را به صورت تابع سهمي طي كرده و 

مراحل دوم و سوم را به صورت يک خط پيموده 

تنطيم شده  است. مرحله اول به صورت از پيش

باشد كه توانسته حامل  بوده  و تابعي درجه دو مي

درجه بچرخاند. مرحله دوم نيز  44را تا زاويه 

تابعي درجه يک بوده كه به صورت يک خط 

راست نشان داده شده است. مرحله سوم نيز كه 

است، به   IGMدر واقع همان الگوريتم هدايت 

 صورت خط راست نشان داده شده است.

 بر حسب زمان . تغییرات ارتفاع 7شکل 

( مشخص است، حامل 7همانطور كه از شكل )

كيلومتري  700توانسته محموله را تا ارتفاع 
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رسانده و در مدار تزريق نمايد.  با توجه به شكل 

( كه سرعت مداري و نرمال را نشان 9( و )8)

ناشي شود كه دهد، دو نقطه عطف مشاهده مي مي

از تغيير سرعت حاصل از خاموشي موتور است. 

مل توانسته است محموله را به همچنين حا

سرعت مداري برساند. همچنين سرعت نرمال يا 

عمودي حامل در نهايت به سمت صفر ميل كرده 

دهنده تزريق صحيح محموله  است كه نشان

 باشد. مي

 سرعت بر حسب زمان xمولفه  راتییروند تغ. 8 شکل

 سرعت بر حسب زمان yمولفه  راتییروند تغ. 9 شکل

مفروض يک حامل با سوخت  برماهواره

اي است كه هدف اصلي اين تركيبي سه مرحله

ترين مسير ممكن از جو غليظ است كه از بهينه

عبور كند. مسير صعود به مدار با استفاده از كد 

( آورده 3اي تدوين شده در جدول )جرم نقطه

 شده است.

 . محاسبه مسیر صعود حامل به مدار هدف3جدول 

 زمان

 )ثانيه( 

 سرعت
)كيلومتر 

 برساعت(
 رخداد 

 ارتفاع

 )كيلومتر(

𝑡0 =  11.9 رهايش 441  0

𝑡1 = 5  431 
روشن شدن موتور 

 مرحله اول
11.79 

𝑡2 = 76  2597 
خاموش شدن 

 موتور مرحله اول
43 

𝑡3 = 91  2563 
روشن شدن موتور 

 مرحله دوم
64.5 

𝑡4 = 121  3179 
جدا شدن محافظ 

 محموله
125.5 

𝑡5 = 168  5444 
خاموش شدن 

 موتور مرحله دوم
245.4 

𝑡6 = 331  5296 
روشن شدن موتور 

 مرحله سوم
627 

𝑡7 = 400  7100 

خاموش شدن 

 موتور مرحله سوم و 

تزريق محموله به 

 مدار

705 

 گیریبندی و نتیجه . جمع6

 يبر رو IGM تيمقاله، كاربرد قانون هدا نيدر ا

و اثبات  يساز هيشب يبر هواپرتاب نوع ماهواره کي

 کي، IGM تيكه قانون هدا ييشد. از آنجا

را دارد تا به  تيقابل نيحلقه بسته است، ا تيهدا

 تيبر اقدام به هدا ماهواره يبر رو نيصورت آنلا

 يلحظه ا افتيبا در ب،يترت ني. بددينما ريمس

 يخطاها يتاحدود تواند يم ،يناوبر ريمقاد

. به اين ترتيب ديرا جبران نما نيشيطبقات پ

 در تعامل با روش پيش IGMالگوريتم هدايت 

 قرار استفاده مورد تركيبي صورت به كه تنظيم

 سيستم يک دهنده‌تشكيل تواند‌مي گيرد، مي

 .باشد قبول قابل عملكرد بهينه هدايت
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