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This paper presents a novel approach for the optimal design of the 

orbital transfer trajectory of a satellite with proposed continuous-

thrust. In this study, the thrust direction angle is approximated using 

a truncated Fourier series, with the Fourier coefficients selected via a 

genetic algorithm. The goal of this optimization is to ensure the 

satellite reaches the desired position in the final orbit while achieving 

tangential conditions at the entry and exit points, thereby minimizing 

fuel consumption. The advantage of the proposed method is its ability 

to account for orbital perturbations, such as the Earth's oblateness 

effect, without significantly increasing computational complexity. 

Additionally, the proposed model does not require a predefined 

number of orbital revolutions, offering high flexibility in mission 

design. Numerical results and simulations demonstrate that this 

method provides accurate and efficient transfers between different 

orbits. Furthermore, performance analysis of this method under 

varying parameters, such as thrust force and initial orbital conditions, 

shows its robustness and adaptability. Overall, this paper provides an 

efficient framework for designing continuous thrust maneuvers in 

space missions, leading to reduced fuel consumption, shorter 

operation times, and optimized mission costs. 
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ارائه    نیا  به  مدار  ریمس  نهیبه  یطراح  یبرا   نینو  کردیرو   کیمقاله  پ  کی  یانتقال  رانش  با    وستهیماهواره 
محدود    هیفور  یبا استفاده از سر  یعنوان پارامتر کنترلبه  شرانیپ  روینشانه   هیپژوهش، زاو   نی. در اپردازدیم

  ، ی سازنهیبه  ن یشده است.  هدف از ا  ابانتخ  ک یژنت  تمیالگور  قیاز طر  هیفور  یسر  بیزده شده و ضرا  بیتقر
در نقاط ورود و خروج جهت کاهش   یمماس طیو تحقق شرا ییمطلوب در مدار نها تیبه موقع دنیرس نیتضم

مانند اثر    ،یکردن اغتشاشات مدارآن در لحاظ   ییتوانا  ،یشنهادیروش پ  تیاست. مز  یمصرف  شرانیپ  زانیم
  ن یی به تع  یازین  نیهمچن  یشنهاد یمحاسبات است. مدل پ  یدگیچیتوجه پقابل   ش یبدون افزا  ن،یزم  یدگیپخ

  ی عدد  جیدارد. نتا  تیمأمور  یدر طراح  ییبالا  یریپذانعطاف   نیندارد؛ بنابرا  ش یاز پ  ی مدار  یهاتعداد چرخش 
  ن یدر انتقال ب  یمناسب  ییروش، دقت و کارا  نیکه ا  دهندیانجام شده نشان م  یهای سازهیآمده و شبدست به

رانش و   یرو ین  رینظ  ییپارامترها  راتییروش در برابر تغ  نیعملکرد ا  لی تحل  ن،یمختلف دارد. همچن  یمدارها
چارچوب    کیمقاله    نیآن است. در مجموع، ا  یبالا  قیتطب  تیو قابل یداریدهنده پانشان   ،یمدار  هیاول  طیشرا

ارائه داده است که به کاهش مصرف    ییفضا  یهات یدر مأمور  وستهیرانش پ  یمانورها  یطراح  یکارآمد برا
 منجر شده است.  تیمأمور یکل  یهانهیهز  یسازنهیو به اتیسوخت، کاهش زمان انجام عمل
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 ...با وستهیپ شرانیمانور پ کی یزیبه منظور برنامه ر نهیبه به کینزد کردیرو کی

 علائم و اختصارات 

 شرح نماد

a₀  ضریب ثابت سری فوریه 

aₙ  ضرایب کسینوسی سری فوریه زاویه رانش 

bₙ  ضرایب سینوسی سری فوریه زاویه رانش 

d مدار هدف ایمربوط به نقطه  سیاند 

e  خروج از مرکز مدار 

f یی مدار نها ایمربوط به نقطه  سیاند 

h ای تکانه زاویه 

i  میل مداری زاویه 

Isp ضربه ویژه 

j₁–j₄ سازی توابع هدف در الگوریتم بهینه 

J₂  ضریب پخیدگی زمین 

n  شماره جمله در سری فوریه 

nᵣ  تعداد جملات سری فوریه 

r  شعاع یا فاصله از مرکز زمین 

ṙ  مؤلفه شعاعی سرعت 

r̈  مؤلفه شعاعی شتاب 

rₙ  شعاع حضیض مداری 

rₐ  شعاع اوج مداری 

𝑟𝑑  بردار موقعیت در نقطه هدف 

𝑟𝑓 بردار موقعیت در انتهای مسیر انتقال 

R  شعاع زمین 

T  کل زمان انتقال یا زمان پرواز 

𝑇⃗ 𝑎 بردار شتاب رانشی 

v   بردار سرعت ماهواره 

𝑣 𝑑  بردار سرعت در مدار هدف 

Z  ارتفاع مداری نسبت به سطح زمین 

zₙ  نینسبت به سطح زم  یمدار  ضیارتفاع حض 

zₐ ن ینسبت به سطح زم یارتفاع اوج مدار 

α  روی پیشرانزاویه نشانه 

γ  زاویه مسیر پرواز 

ε سازی آستانه همگرایی یا دقت بهینه 

θ  زاویه مرکزی یا زاویه موقعیت مداری 

 شرح نماد

𝜃𝑑  مدار مقصد ایدر نقطه هدف  هیزاو 

𝜃𝑓  انتقال  ریمس یدر انتها هیزاو 

𝜃̇  نرخ تغییر زاویه 

𝜃̈ ای شتاب زاویه 

Ω  طول گره صعودی 

ω  آرگومان حضیض 

μ  پارامتر گرانشی زمین 

𝑣 آنومالی حقیقی 

 مقدمه

به   هیماهواره از مدار اول  کیانتقال    ،ییفضا   یها تیاز مأمور  یاریدر بس
بر عملکرد    رگذاریو تأث  یدیاز مراحل کل  یکی  شده، نییتع  شیمدار از پ

م  تیمامور  یینها طراحشودی محسوب    د یبا  یانتقال  ریمس  ن یا  ی. 
کمتر  یاگونه به  با  که  شود  کوتاه   نیانجام  در  و  سوخت   نیترمصرف 

  ن یبرسد. در ا  ییهدف خود در مدار نها  تیماهواره به موقع  ن،زمان ممک
  ار یآن نقش بس  یبندشده و نحوه زمان   انتخاب   ینوع مانور مدار  ان،یم

  ی [. با توجه به تطابق بالا1] دارد  تیکل مأمور  یسازنهیدر به   یمهم
 نیدر ا  ،یاتی عمل  یهاتیمأمور  یواقع   طیبا شرا  وستهیرانش پ  یمانورها
ماهواره با استفاده    کی  یانتقال  ریمس  یطراح  یبرا  نینو  وشر  کیمقاله  

به   کینزد  کردیمقاله از رو  نیشده است. در ا  شنهادیپ  وستهیاز مانور پ
کاهش   ت، یکاهش زمان مامور ن،آاستفاده شده است که هدف    نهیبه 

  ی رهایمس  یسازنه یباشد. به یمحاسبات م  یسازمصرف سوخت و ساده
  ر یو پرتکرار در مطالعات اخ  تیاهمپُر  وضوعاتاز م  یک ی  وستهیرانش پ

بس توجه  تاکنون  و  مطالعات   یاریبوده  است.  کرده  جلب  خود  به  را 
  ی اند. لبهره گرفته  یگوناگون  یهامسئله از روش  نیحل ا  یبرا  یمتعدد

  ی برا  نهیبه   یرهایمس  ،یتکامل  یها تم ی[ با استفاده از الگور2] و همکاران
اند.  کرده  یدو مدار دلخواه را طراح  نیب  یارانتقال مد  یانجام مانورها

از    یبرا  ریمس  نیبهتر  افتنیها  هدف آن  مدار به    کیحرکت ماهواره 
در نظر گرفته شده    زیگرانش ن  یرو یبوده که ن  یطیدر شرا  گر،یمدار د

الگور آن   یتکامل  یهاتمیاست.  راه به  تا  کرده   دایپ  ییهاحلها کمک 
به مدار هدف را    دنیو دقت رس هکنند که مصرف سوخت را کاهش داد

 نییاز مدار پا  نهیبه   یانتقال مدار [3دهند. فکور و همکاران ]  شیافزا
زم  نیزم مدار  مدارها  ثابتنیبه  گرفتن  نظر  در  با  با   یارهیدا  یرا  و 

  ی زنبور مصنوع  یکلون  تمیو الگور  یلیتحل  یهااز روش   یبیاستفاده ترک
]کرده  لیتحل بتس  بررس4اند.  به  نظر    رانشکم  یهاانتقال  ی [  در  با 

نواح به   یگرفتن  کنترل  روش  از  و  پرداخته   جادیا  یبرا  نهیخسوف 



 

 / 4 ی ، و احسان عباسعل یار ی بخت   د ی ، مج انی فاطمه جعفر  
 علوم و فناوری فضایی 

 ؟؟ ، شمارة ؟؟، دورة ؟؟؟؟سال 

 یامرحله  چند  نهیاز مسائل کنترل به   یاو حل مجموعه   هیاول  نیتخم
با   ی[ انتقال مدار5وارگا و پرز ] ،ی گریاستفاده کرده است.در پژوهش د

پ نظر گر  وستهیرانش  با در  را   یدگیاثرات پخ  فتنو چند دور گردش 
بررس  نیزم خسوف  طراحکرده  یو  به   یاند.  انتقال    ریمس  یسازنه یو 

است که توجه    یاز جمله موضوعات  وسته، یبا استفاده از رانش پ  یمدار
د  یاریبس حوزه  پژوهشگران  مأمور  ییفضا  کینامیاز    ی هاتیو 

که   یاضربه   یخود جلب کرده است. برخلاف مانورهارا به  یاماهواره
بازه   هاآندر   در  م  اریبس  یزمان  یهارانش  اعمال  در    شود،یکوتاه 

پ  یمانورها ول  یروین  وسته،یرانش  کوچک  زمان  یرانش  بازه   یدر 
ا  شودیاعمال م  یتری طولان به مسئله   ریمس  یامر طراح  نیکه   یارا 

[  6]  یو کانو  یپونتان  گر،ید  ی. از سوکندیم  لیتبد  یرخطیو غ  دهیچیپ
اند که در  کرده  ی طراح  یسازنهیمسائل به   حل   ی برا  د یروش جد  کی

محاسبه    ی برا  ق یو معادلات دق  شودی ساخته م  لتونیهم  یاضیآن، تابع ر
ها ریمتغ  ریمقاد  ه یحدس اول  یبرا  نی . همچنشودی استخراج م  نهیبه   ریمس

  شود ی باعث م  بیترک  نیازدحام ذرات استفاده شده است. ا  تمیاز الگور
 ی[ مدل7و دوتا ]  ساوتیاسر  ن،یشود. همچن  دایپ  ترع یسر  نهیکه جواب به 

مدار  شیافزا  یمانورها  یسازمدل  ی برا  دیجد  یکینامید با    ی ارتفاع 
اند که دقت محاسبات را در انتقال به مدار  داده  شنهادیپ  وستهیرانش پ

بخش  نیزم بهبود  ا  دهیاهنگ  کنار  در  و   وریکلو   کردها،یرو  ن یاست. 
  نه یبه   کیمحاسبه انتقالات نزد  یبرا   میمستقاز روش    زی[ ن8اولسون ]

  ز ی[ ن9اند. هاوبرکورن و همکاران ]استفاده کرده  هیپانیزم  یمدارها  نیب
رو از  استفاده  مدار  ،یهموتوپ  کردیبا  انتقال  هدف   ی مسئله  با 

  ی اب یمنجر به دست  لیتحل  نی. ااندکرده  لیرا تحل  ییجرم نها  یسازنهیشیب
  ده یمجزا گرد  یقوس رانش  نیشامل چند  وستهیکنترل ناپ  یالگو  کیبه  

  ه یفور  ی[ از سر10و عبدالخالق ]  یمرتبط، طاهر  یا. در مطالعه است
اند. در  استفاده کرده  وستهیدر مسائل رانش پ  ریشکل مس  بیتقر  یبرا

توص  کیبا    ریروش، مس  نیا از    ب یشده و ضرا  فیتابع مشخص  آن 
اگردندیم  نییتع  یمرز  ودیق  قیطر در  کردن   ،روش  نی.  لحاظ 

به پاسخ    ییو همگرا  کندیم  جادیا  یادیز  یدگیچیپ  یطیاغتشاشات مح
در این مقاله، منظور از رانش پیوسته    .سازدیمطلوب را با چالش مواجه م

است.  به  یونی  پیشران  نوع  از  الکتریکی  پیشرانش  مشخص  طور 
کنند و های طولانی فراهم میهای یونی رانش اندک را در بازهپیشران

توان الکتریکی محدود بوده و ممکن است   بهبالا،    Ispبا وجود مزیت  
های خسوف دچار توقف رانش شوند. برای بازتولیدپذیری نتایج،  در بازه

در مجموع، با    .کار گرفته شده استثابت به    Ispبا  یونی مدل پیشران  
پ روش  قابل  یهاشرفتیوجود  در  الگور   یعدد  یهاتوجه   یها تم ی و 
پ   ی مانورها   ی طراح   ی برا   ی فراابتکار  ن   وسته، ی رانش  به    از ی همچنان 

ع   یی کردها ی رو  در  مح   ی دگ سا   ن ی که  اغتشاشات  ن   ی ط ی بتوانند   زی را 
مقاله   ن ی راستا، ا   ن ی. در هم شود ی کنند، احساس م  ی سازمدل   ی درست به 

محدود و    ه ی فور   ی با سر   شران ی پ   روی   نشانه   ه ی زاو   ب ی بر تقر   ی مبتن   ی روش 
برا   چند   ی سازنه ی به  پ   ک ی   ی طراح   ی هدفه  رانش    وسته ی مانور 

م   شنهاد یپ   ی ا ماهواره تک  که  است  و   ی روش   عنوان به   تواند ی شده  مؤثر 
استفاده قرار    یی فضا  ی ها ت یدر مأمور  ی ات یعمل   ت ی به واقع   ک ی نزد  مورد 

 .رد ی گ 

 معادلات حاكم بر مسئله 

بهینه  برای  نوآورانه  مقاله، روشی  این  انتقال مداری در  فرایند  سازی 
ماهواره معرفی شده است که بر پایه مانور رانش پیوسته و با رویکرد 

است  شده  طراحی  بهینه  به  پ در    . نزدیک   هیزاو ی،  شنهاد ی روش 
تقریب زده شده است   ضریب ثابت   ه ی فور   ی سر   با رانش    ی ر ی گ جهت 

کار به   یقطب   ختصاتدر م   ی در معادلات حرکت مدار   بی تقر   نی ا که  
م  مهم   یک ی.  شودی گرفته  که   ن ی ا   ی ا ی مزا   نی تر از  است  آن  روش 

را در   ن ی زم پخیدگی    انندم   ی اغتشاشات مدار   ر ی تأث   ی راحتبه  توان ی م 
روش نسبتاً ساده است  ن ی ا   ی ساز اده ی پ   ن،ی محاسبات وارد کرد. همچن 

 یبرا   ع ی و سر   قی دق ی نسبتا  ها پاسخ   تواندیاز موارد م   ی ار ی و در بس 
یه فور   یسر   بی ضرا در این رویکرد    ارائه دهد.  یمدار   ده یچ ی مسائل پ 

بهینه الگوریتم  طریق  ژنتیک از  است  انتخاب  سازی  توابع   شده  که 
 طیشرا   ی برقرار   و   به نقطه استقرار مطلوب   دن ی رس   ن ی هدف آن تضم 

هدف است که منجر به کاهش زمان مدار انتقال و مدار    نی ب   ی مماس 
می  سوخت  مصرف  و  علاوه شود انتقال  روش   ن، ی ا   بر .   یها برخلاف 

 یتعداد دورها   هی اول   ن یی به تع   ی ازی ن   کردی رو   ن ی در ا   ،شکل بر    ی مبتن 
به  جود انتقال و  ی مدار  امکان   فراهم  ر ی منعطف مس   ی ساز نه ی ندارد و 
 ری توان به تأث ی م  انتقال مداری   ت یاست. از عوامل مؤثر بر مأمور   شده 

 ییاغتشاشات فضا   ر ی و هدف و تأث   متی عز   ی مدارها   یمدار   ی ها المان 
پرداخته شده   ی عناصر مدار   ر ی تأث   ی مقاله به بررس   نی اشاره کرد که در ا 

 یشنهاد ی روش پ  ی بالا   ییدهنده دقت و کارا نشان یعدد  جی است. نتا 
خروج از مرکز و مقدار  در    راتیی از جمله تغ   ی مختلف مدار   ط یشرا   در 
چارچوب   این مقاله از معادلات حرکت در   در.  باشند ی رانش م   ی رو ی ن 

با استفاده از مختصات دکارت   استفاده شده است که   یمرجع لخت و 
 .شوندی م  ف ی تعر  ر یصورت ز به 

(1 ) 𝑟̈  (𝑡)+
µ

𝑟3 r (t) = 𝑇⃗ 𝑎 

بردار شتاب ماهواره نسبت به مرکز    ماهواره،  تیدر آن بردار موقع  که
r    ،𝑟̈   T⃗⃗ 𝑎   با  ب یبه ترت  ی و پارامتر گرانش  ،رانشی  بردار شتاب  ،جرم زمین ، 

معادلات دو روش    نیحل ا  ینشان داده شده است. در ادامه برا  µو  
شده است. در    سهیو مقا  یبر شکل بررس  یو روش مبتن  نهیبه به   کینزد

نشان داده    یدر مختصات قطب  پیوستهشران  یبا پ  مسئله  هندسه   1شکل  
 شده است. 
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 . ماهواره تی بردار موقع -1شکل 

Fig. 1. The state vector of the satellite. 

 نشان    rبا    مرکز زمین ماهواره نسبت به    ت ی بردار موقع   1شکل    در 

همچن   داده  است،   θ  ه یزاو   x̂   محوربا    موقعیتبردار    هی زاو   ن ی شده 
بردار سرعت  ی افق محل   نی ب   ه یزاو   𝛾شده است.    ده ی نام  است که   و 
و بردار شتاب   ی افق محل   ن ی ب   ه ی زاو .  شده است   ده ی پرواز نام   ری مس   ه ی زاو 

پیشران نشانه   ی ه یو زا   (، T⃗⃗ 𝑎)  رانشی شده 𝛼)   روی  نامیده  در   (  است. 
 شودی نوشته م  ری صورت ز به   ی حرکت در مختصات قطب   معادله   جهی نت 
 [11 .] 

 (2 ) 
𝑟̈ (𝑡) − 𝑟(𝑡)𝜃2̇(𝑡)+

µ

𝑟(𝑡)2
 = 𝑇𝑎sin(α(t)) 

2𝑟̇(𝑡)𝜃̇(𝑡) + 𝑟(𝑡)𝜃̈(𝑡) = 𝑇𝑎cos(α(t)) 

برخهمان شد،  ذکر  مقدمه  در  که  تحق  یطور  از    ،قبل  قاتیاز 
  عنوان اند. به استفاده کرده وستهیپ  شران یبر شکل با پ یمبتن یهاب یتقر

معکوس که در    یتابع چندجمله ا  یک  از  [12]  و همکاران  یمثال کاونو
بر شکل استفاده کردند    یعنوان تابع مبتن( نشان داده شده به3معادله )

پرواز    ریمس  یمرتبه پنج برا  یاجمله  چند  کیرا با    یلتا شکل مدار انتقا
 کنند.  انیبا زمان آزاد ب

(3 ) 𝑟(𝜃) = 
1

𝑎+𝑏𝜃+𝑐𝜃2+𝑑𝜃3+𝑒𝜃4+𝑓𝜃5 

کانوی   و  چندجملهوال  مطابق    یاتابع  را  ( 3)  معادلةمعکوس 
مرتبه پنجم    یاچندجمله  کیکردند تا شکل مدار انتقال را با    شنهادیپ

 یا( منجر به معادله2)  معادلة  ( در3)  معادلة  یگذاریکنند. جا  یسازمدل
شرایط  حل مسئله دو    یهامحققان روش   نی. اشودی م  دهیچیو پ  یطولان

برنامه  یبیتقر  یمرز برا 1یرخطیغ  یزیرمانند  آوردن   دستبه   یرا 
مبتن  بیضرا پ  یتوابع  که  دادند  ارائه  شکل  و   یسازادهیبر  دشوار  آن 

 
1. NLP 

در    مدن معادلات پیچیدهآوجود  بهاز    یناش  دشواری  نیبر است. ازمان
  ی برا  ازیمورد ن  بیضرا  نییدر تع  یی هابر شکل، چالش   یمبتن  یهاروش
مقاله    ن یمشکل، در ا  ن یغلبه بر ا  ی . براکندی م  جادیا  نهیمانور به   یطراح
 یاستفاده از تابع مبتن یجاکه در آن به شده است  شنهادیپ نوین یروش

متغ با  شکل  متغبه   θ  ای  r  یرهایبر  زاو  یرهایعنوان   یهیحالت، 
 لهیوسو به   شدهدر نظر گرفته    یکنترل  امترعنوان پاربه  روی پیشراننشانه 

 . شده استزده  بیتقر هیفور یسر
باتوجه   در  نخست،  ا   گام  تاب   نکه ی به  پیوسته هر  متناوب  را    ع 

کرد،    ان ی ب   ی نوس ی و کس   ی نوس ی از توابع س   ی صورت مجموع به   توان ی م 
است   شنهاد ی پ  با ضرا   ه ی فور   ی از سر   شده  استفاده    ب ی محدود  ثابت 

  یر ی گ جهت   ه ی زاو   ن ی گز ی محدود جا   ه ی فور   ی روش، سر   ن ی شود. در ا 
  ی ثابت سر   ب ی روش، ضرا   ن ی . در ا ه است د ش   ( 2)   معادلة در    ( α) رانش  

الگور   ه ی فور  از  استفاده  است   ن یی تع   ک ی ژنت   ی ساز نه ی به   تم ی با  .  شده 
پیشران نشانه   ه ی زاو  درنظر   ( 2)   معادلة در    روی  با  گرفتن    همراه 

این اغتشاش  چرا که   شده است  ن ی گز ی جا  ت پخیدگی زمین اغتشاشا 
به به  مداری  تغییرات  در  عامل  تأثیرگذارترین  برای  عنوان  ویژه 

بیشترین سهم را در دقت    و   شود مدارهای نزدیک زمین شناخته می 
. درنهایت معادلات حرکت با  کند سازی حرکتی فضاپیما ایفا می مدل 

 ( زمین در معادلات  اغتشاشات پخیدگی    قابل   ( 4-   6درنظر گرفتن 
 . است   مشاهده 

(4 ) a(t)=
𝑎0

2
+ ∑ {(𝑎𝑛 𝑐𝑜𝑠(𝑛𝜋𝑡) + 𝑏𝑛 𝑠𝑖𝑛(𝑛𝜋𝑡)}

𝑛=𝑛𝑟
𝑛=1 

(5 ) 
𝑟̈(𝑡) − 𝑟(𝑡)𝜃2̇(t)+

𝜇

𝑟(𝑡)
[

1

𝑟3(𝑡)
+

(
3

2
)𝑅2𝐽2𝑟2(𝑡)

𝑟7(𝑡)
] 

=𝑇𝑎sin [
𝑎0

2
∑ 𝑎𝑛cos (

𝑛𝑟
𝑛

𝑛𝜋𝑡

𝑇
)+𝑏𝑛sin (

𝑛𝜋𝑡

𝑇
)] 

(6 ) 
2 𝑟̇(𝑡)𝜃2̇(t)+r(t)𝜃(𝑡)̈ =𝑇𝑎cos [

𝑎0

2
+

                 ∑ 𝑎𝑛cos (
𝑛𝑟
𝑛

𝑛𝜋𝑡

𝑇
)+𝑏𝑛sin (

𝑛𝜋𝑡

𝑇
)] 

)   در  معادلات  و    𝑇،  (4-   6مجموعه  پرواز  زمان  تعداد n𝑟 کل 
با دقت است   ه یجملات فور  افزایش تعداد جملات زاویه پیشران  با   .

را دارد که تابع   ت ی مز   ن ی روش ا   ن ی . ا بیشتری تقریب زده خواهد شد
و سمت چپ   کندی م   (α)   شران ی پ   هی زاو   جایگزین را    ه یفور   ی سر   بی تقر 

تغ   تمعادله حرک  بنابرا دهد ی نم   رییرا  نوع   ن،ی .  هر  نظر گرفتن  در  با 
فضا  کوتاه   ساده   ی ا معادله   ، یی اغتشاش  م به   و  حل که    د ی آ ی دست 
برای تعیین ضرایب سری فوریه در معادلات .  کند ی م   لی معادله را تسه

بهینه( 4– 6)  الگوریتم  از  این ،  در  است.  شده  استفاده  ژنتیک  سازی 
 و  فوریه  ضرایب   از   کامل   رویکرد، هر کروموزوم معرف یک مجموعه 

θ 

Central body 

Trajectory 

Local horizon 

Satellite 

𝑣  

𝑇⃗ 𝑎 

𝑟  
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 ضرایب  مقادیر ابتدا جمعیت، فرد   هر برای.  است   مأموریت پارامترهای 
 عددی  صورتبه   انتقال   مسیر  و   شده  جایگذاری  حرکت  معادلات  در 

 و  مکان  بردارهای   تطابق   شامل   مرزی  شرایط   سپس .  شود می   محاسبه 
( 8و    7بودن مسیر انتقال )معادلات    مماس   نیز   و   هدف   مدار   با   سرعت 

شود. بررسی شده و میزان انحراف در قالب توابع هدف محاسبه می 
رابطه اساس  بر  سوخت  مصرف  این،  بر   .شود می  ارزیابی   علاوه 

انتخاب رتبه از  استفاده  با  اور ای، عملگرهای کراس الگوریتم ژنتیک 
های بعدی تر را در نسل ای و جهش گوسی، ضرایب مناسب نقطه تک 

یابد که مقادیر توابع سازی تا زمانی ادامه می کند. روند بهینه تولید می 
شده تکمیل شود. در   برسد یا حداکثر نسل تعیین ε هدف به کمتر از

انتخاب  فوریه  سری  ضرایب  ژنتیک،   نهایت،  الگوریتم  توسط  شده 
شرایط مرزی را برآورده کرده و مسیر بهینه انتقال مداری را فراهم 

 .سازند می 

  ب یدست آوردن ضرابه   یبرا  کیژنت  تمیاستفاده از الگور  ن،یهمچن
اجرا ساده  یثابت،  را  است  ترآن  الگور  یریگبهره  یبرا  .کرده   تمیاز 

  و دوم   اند. تابع هدف اولشده  فی ابتدا توابع هدف مسئله تعر  ک،یژنت
هدف منطبق شود  انتقال به مدار   ریشده است که مس فیتعر یاگونه به 

به تابع هدف سوم و چهارم  بهگونه و  است که  تعریف شده  منظور ای 
فرض    . هدف، مماس شودانتقال به مدار    ریمس  کاهش مصرف سوخت

مدار  دیکن م  مدار هدف  یما مشخصات  انومال  میدانیرا  حقیقی    یکه 
  ل یبا تبد  نشان داده شده است.   𝑣𝑑  اب  هدف نقطه استقرار مطلوب در مدار  

و سرعت ماهواره    ت ی بردار موقع   ن، ی به مختصات کارتز   ی مداری ها المان 
𝑣 𝑑 = [𝑣𝑥𝑑 و  𝑟 𝑑= [𝑥𝑑,   𝑦𝑑, 𝑧𝑑] صورت به   یب ترت ه ب 

 , 𝑣𝑦𝑑
, 𝑣𝑧𝑑

نشان  [ 
استداده   ا   ، سپس .  شده  برا   ن ی از  مرز   ف ی تعر   ی اطلاعات    یشرط 

  ر ی مس   م ی تا مطمئن شو  کند ی ط کمک م ای شر   ن ی ا  شده است. استفاده 
به  ماهواره  نقطه   ی طراح   ی درست انتقال  به  رو  مورد   ی شده و    ی نظر 

نشان داده شده    ( 7در معاله )   این شرایط   . د ی خواهد رس   یی مدار نها 
 است. 

        𝑟𝑑 = √𝑥𝑑
2 + 𝑦𝑑

2 

(7 ) 

𝜃𝑑 = 𝑐𝑜𝑠−1( 
𝑥𝑑

𝑟𝑑
 ) 

𝑟̇𝑑 = (
µ

ℎ𝑑

) 𝑒𝑑 sin(𝑣𝑑) 

𝜃̇𝑑= (
µ

ℎ𝑑
)(1+𝑒𝑑 cos(𝑣𝑑)) 

آن    که  زاو   ب ی ترت به h𝑑   ،  ،e𝑑  ،𝜃̇𝑑    𝑟̇𝑑در   ،ماهواره   ی ا ه یتکانه 
در نقطه استقرار را    سرعت شعاعی   و  ای سرعت زاویه ، خروج از مرکز 

 (8در معادله ) . مجموعه توابع هدف  دهند ی م   نشانمطلوب مدار هدف  
 شده است.  انی ب 

(8 ) 

𝑗1 = 𝑚𝑖𝑛 ∣ 𝑟𝑑  − 𝑟𝑓 ∣ 

 𝑗2 = 𝑚𝑖𝑛 ∣ 𝜃𝑑  − 𝜃𝑓 ∣ 

  𝑗3 = 𝑚𝑖𝑛 ∣ 𝑟̇𝑑  − 𝑟̇𝑓 ∣ 

𝑗4 = 𝑚𝑖𝑛 ∣ 𝜃̇𝑑  − 𝜃̇𝑓 ∣  

آن    که  انتها نشان   fدر  نقطه   نشان   dو  انتقال    ر ی مس   یی دهنده 
است. رسیدن مسیر انتقال به مدار هدف روی مدار هدف  نقطه  دهنده 

که مدار انتقال به نقطه   کنند ی حاصل م   نان ی اطم   j2و    j1توابع هدف  
م  مطلوب  حال   رسد، ی استقرار  توابع هدف یدر  مماس   j4و    j3  که  از 

بودن مسیر انتقال با مدار هدف در نقطه ورود ماهواره به مدار هدف 
 ری مس   ن ی ب   ی مماس  ط یشرا همانطور که ذکر شد  .  اطمینان حاصل میکند

. کند   نهی را از نظر مصرف سوخت به  ری مس   تواند ی م  هدف   انتقال و مدار
در نظر در نقطه خروج برابر صفر    𝛼روی پیشران  نشانه هی زاو در ادامه  

است انتقال و   ر ی مس   نی ب   ی شرط مماستا  ،  (𝛼(0) = 0)  گرفته شده 
 شود. ن ی تضم   زی ن  ه ی مدار اول 

(10 ) 𝑎0

2
 =-∑ 𝑎𝑛

𝑛=𝑛𝑟
𝑛=1  

م   ی طراح  پارامترهای از    ی ک ی  جه،یدرنت    فرا   شودی حذف   ندی و 
ادامه  شود ی تر مساده   ی ساز نه ی به دا سازی  شبیه. در  با   ی رو ی دو مدار 

 مورد مطالعه قرار گرفته است.  وی ض ی مدار ب   کی متفاوت و    ی ها شعاع 
 ه ی زاو   ، ی مدار   ل ی م زاویه  و شعاع اوج،    ض ی شعاع حض   سازی در این شبیه 

، 𝑟𝑝  نمادهای   با  بی ترت به   ض ی آرگومان حض زاویه  و    ی گره صعود   طول 
𝑟𝑎  ،𝑖°  ، Ω° و𝜔°   ه، یفور   ی ثابت سر   ب ی ضرا   اند. داده شده   نمایش 

آنومال  و  انتقال،  هدف   حقیقی  ی زمان  و  عزیمت  عنوان به   مدار 
حالت، اگر   نی . در ا اند شده انتخاب    ک ی ژنت   تم ی الگور  پارامترهای طراحی

برآورده خواهد شد.   معادله   ط ی باشد، شرا 𝜀از  کمتر    نه ی تابع هز   ر ی مقاد 
الگ   اری مع   ن،ی بنابرا  )   ک یژنت   تمی ور توقف  معادله  نظر   (11مطابق  در 

 .شده است گرفته 

(11 ) 

𝑗1< ε 

𝑗2< ε   

𝑗3< ε   

𝑗4< ε 

شده   ارائه   رویکرد   ی منظور اعتبارسنج ، به نتایج   سازی و شبیه   در بخش 
ارز  شرا   یی کارا   ی اب یو  در  نتا   ی ات ی عمل  ط ی آن  از   جی گوناگون،  حاصل 

 یساز ه ی شب   ن ی قرار خواهند گرفت. ا  ل یارائه و مورد تحل   ی عدد   ی ساز ه ی شب 
در ادامه نیز  .باشد می ماهواره    ر ی ومس   ،هدف   عزیمت   ی شامل رسم مدارها

 روی پیشران رسم شده است. نشانه   ی ه ی زاو تغییرات  
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 علوم و فناوری فضایی
 ؟؟، شمارة ؟؟، دورة ؟؟؟؟سال 

 ...با وستهیپ شرانیمانور پ کی یزیبه منظور برنامه ر نهیبه به کینزد کردیرو کی

 سازی و نتایج شبیه

از مدار   ماهواره   ی انتقال مدار  ی ساز ه ی حاصل از شب   ج ی بخش، نتا   ن ی در ا 
. شده است   ل یو تحل   ی بررس   بهینه،   عزیمت به مدار هدف ، با رویکرد شبه 
قطب  مختصات  در  حرکت  درنظرگ   یمعادلات  اغتشا   رفتن با    شات اثر 

زاو شده   ی ساز اده یپ   ن یزم   ی دگ ی پخ  و  عنوان  به   شران یپ   ی رو نشانه   ه ی اند 
زده شده است.   ب ی محدود تقر   ه ی فور  ی با استفاده از سر   ، ی پارامتر کنترل 

نقطه    ی ق ی حق   ی ها ی همراه زمان کل انتقال و انومال به   ه، ی فور  ی سر  ب ی ضرا 
 ی ا گونه به   ک ی نت ژ   ی ساز نه یبه   تم یالگور  ق ی ، از طر ماهواره   ورود و خروج 

 جی نتا  ل ی حل ت برآورده شوند.  مسئله  ود ی و ق  ی مرز  ط ی اند که شرا شده  ن یی تع 
  ی بررس   ، یی روی مدار هدف  نها   ت یموقع   در   استقرار ماهواره   ی اب ی شامل ارز 

و  زمان    ی مقدار رانش رو   ر ی انتقال با مدار هدف ، تأث   ر ی بودن مس   مماس 
سنامسیر   در  ا   ی وها ی ر انتقال  است.  سه    ها ی بررس   ن ی مختلف  قالب  در 
 ری و مقاد   ی ضوی و ب   ی روی دا   ی از مدارها   ی مختلف   ی ها حالت   ی و برا   مطالعه 

برابر   𝜀مطالعات مقدار    ن ی . در است ا   رانش صورت گرفته   ی رو یمتفاوت ن 
همچنین با توجه    در نظر گرفته شده است. ثانیه    2400برابر    ispو    0/ 001

های یونی، پیشران در نظر گرفته شده های عملکردی پیشران به ویژگی 
 باشد. های یونی می سازی از نوع پیشران برای این شبیه 

 اول  مطالعه
اول، یک مانور انتقال مداری بین دو مدار دایروی در نظر گرفته   در مطالعه 

کیلومتر و    1000برابر با    عزیمتمدار    ارتفاع شده است. در این سناریو،  

سایر    و   گرفته شده است   کیلومتر در نظر   5000برابر با    هدف مدار    ارتفاع 
شده   پارامترهای  فرض  صفر  مدارها  .اند مداری  مداری  ی مشخصات 

با   ن یا   ی اند هدف اصل ارائه شده   1در جدول  عزیمت و هدف   است که 
از   مس  یساز نه ی به   تم ی الگور  ک ی استفاده  ماهواره   ر ی مناسب،  انتقال 

حال    ن ی شود که مصرف سوخت به حداقل برسد و در ع  ن ییتع  ی ا گونه به 
 ی . مشخصات مدارابد ی زمان و نوسانات دست    ن ی به مدار هدف با کمتر

با توجه به مشخصات   اند. ارائه شده   1و هدف در جدول    مت ی عز   ی مدارها
 تم ی از الگور   8و قیدهای مطرح شده در معادله    1مداری ارائه شده در جدول  

در   ی ماهواره ق ی حق   ی آنومال   ه ی زاو   یپارامترها   ر ی مقاد   افتن ی  ی برا   ک ی ژنت 
و زمان کل انتقال استفاده شده   ه، یفور  ی سر   ب ی اول و دوم، ضرا   ی مدارها
 وتنی ن   0/ 005  شران ی سه مقدار پ   ی برا   2پارامتر ها در جدول    ن ی ا   که   است 

 نشان داده شده است.    وتن ی ن   0/ 05  و   وتن ی ن   0/ 01  ، 

 . مطالعه اول در ی مداری مدار عزیمت و هدفهاالمان –1جدول 

Table 1.  orbital elements of the departure and target orbits in 

the first study. 

Ω  e i  𝜔 ͦ 𝑣 ͦ Z(km)  

0 0 0 0 The value selected 

genetic algorithmby  1000 Departure  
orbit 

0 0 0 0 The value selected 

by genetic algorithm 5000 Target orbit 

 .ی انتخاب شده توسط الگوریتم ژنتیک در مطالعه اولرهایمتغ –2جدول 

Table 2. Chosen value by genetic algorithm in first study 

T(s) a9 a8 a7 a6 a5 a4 a3 a2 𝑣 ͦ𝑑 𝑣 ͦ 𝑎  rusthT  

1.175 × 105 -109.300 99.250 -38.137 59.308 74.154 -25.339 401.303 67.770 242.100 317.900 0.005 First 

maneuver 

41862.000 -424.100 -38.370 264.400 -86.302 -90.883 -78.153 16.000 51.142 251.240 195.640 0.010 
Second 

maneuver 

23054.000 -234.080 286.360 133.110 -161.610 84.440 -242.580 -21.092 138.880 278.647 113.050 0.050 Third 

maneuver 

 

ادامه، شب با پ  یمانورها  یبرا  ییهایسازه یدر    ی هاشرانی مختلف 
ا است.  شده  انجام  پ  یبرا  هایسازه یشب  ن یمتفاوت  مقدار    شران یسه 

ها در  آن   جیانجام شده و نتا  وتنی ن  05/0و    وتن ین  01/0  وتن، ین  005/0
  قابل مشاهده است. 4تا  2 یهاشکل 

سازی مدار عزیمت و هدف با رنگ قرمز و مسیر  در این شبیه 
رنگ   با  است.  آ ماهواره  شده  ترسیم  نتا همان بی  در  که    ج ی طور 

ماهواره به مدار هدف،  در نقطه ورود    شود، ی مشاهده م   ها ی ساز ه ی شب 
به  انتقال  است  مدار  منطبق  هدف  مدار  بر  کامل  نتیجه  طور  با  در 

طراح  هدف  توابع  از  الگور   شده ی استفاده  ماهواره    ک، ی ژنت   تم ی و 
  جه ی مماس به مدار هدف برسد و در نت   ی مانور مدار   ک ی با    تواند ی م 

  ی ژگ ی و   ن ی . ا ابد ی ی کاهش م   ی قابل توجه   زان ی مصرف سوخت به م 
  ت ی سوخت دارند، اهم   ت ی که محدود   یی ها ت ی در مامور   ژه ی و مهم، به 

 دارد.   ی اد ی ز 
زده شده    بیتقر  هیفور  یرانشگر که با استفاده از سر  هیادامه، زاو  در

سه    ی برا  ه یزاو  ن ینشان داده شده است. ا  7تا    5  یهااست، در شکل 
 طور مجزا رسم شده است مختلف به  شرانیمقدار پ



 

 / 8 ی ، و احسان عباسعل یار ی بخت   د ی ، مج انی فاطمه جعفر  
 علوم و فناوری فضایی 

 ؟؟ ، شمارة ؟؟، دورة ؟؟؟؟سال 

 
 . نیوتن در مطالعه اول 005/0سازی مانور مداری با پیشران شبیه -2شکل 

Fig. 2. Simulation of the orbital maneuver with a 0.005 (N) 

thruster (Study 1). 

 
 

 . نیوتن در مطالعه اول 01/0سازی مانور مداری با پیشران شبیه -3شکل 

Fig. 3. Simulation of the orbital maneuver with a 0.01 (N) 

thruster (Study 1). 

 
 . نیوتن در مطالعه اول 05/0سازی مانور مداری با پیشران شبیه -4شکل 

Fig. 4. Simulation of the orbital maneuver with a 0.05 (N) 

thruster (Study 1). 

. 

 . در مطالعه اول   وتن ی ن   0/ 005در مانور مداری با تراست    شران ی پ   روی نشانه   ه ی زاو   – 5شکل  

Fig. 5. Thrust angle during the orbital maneuver with a 

0.005(N) thruster (Study 1). 

 
 

 . نیوتن در مطالعه اول   0/ 01روی پیشران در مانور مداری با تراست  نشانه   ه ی زاو   – 6شکل  

Fig. 6. Thrust angle during the orbital maneuver with a 

0.01(N) thruster (Study 1).   

 

 . نیوتن در مطالعه اول 0/ 05روی پیشران در مانور مداری با تراست  نشانه   ه ی زاو   – 7شکل  

Fig. 7. Thrust angle during the orbital maneuver with a 

0.05(N) thruster (Study 1). 
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 علوم و فناوری فضایی
 ؟؟، شمارة ؟؟، دورة ؟؟؟؟سال 

 ...با وستهیپ شرانیمانور پ کی یزیبه منظور برنامه ر نهیبه به کینزد کردیرو کی

بررسی نتایج حاکی از آن است که با اعمال صحیح شرایط مرزی، 
  شود که نشان ختم می   هدف صورت کاملًا مماس به مدار  مسیر نهایی به 

پیشنهادی و کاهش مصرف سوخت در مانور   رویکرد کارایی بالا    دهنده 
در   ی توجه انتقالی است. همچنین، با افزایش نیروی رانش، کاهش قابل 

شود که زمان انتقال و تعداد دورهای لازم برای تکمیل مانور مشاهده می 
زاویه   . است ماهواره  مسیر    نیروی پیشران روی مستقیم    ری تأث   دهنده   نشان 
آمده برای پیشران در قالب تابع سری فوریه دارای   دست روی به   نشانه 

سازی پذیری پیاده امکان   دهنده   نوسانات نرم و قابل کنترل است که نشان 
 .باشد های واقعی رانشگرهای پیوسته می این مانورها در سیستم   عملی 

 دوم مطالعه
با شعاع  نیب  یانتقال مدار  ،مطالعه  نیدر دوم تر و  بزرگ  یهادو مدار 

شده است. هدف    یاول بررس  یوینسبت به سنار  شتریاختلاف ارتفاع ب
ارز  نیاز ا است که    یطیدر شرا  یشنهادیعملکرد مدل پ  یابیمطالعه، 

 یهاباشد و چالش  شتریو مدار هدف ب  متیمدار عز  انیتفاوت ارتفاع م
هر دو   یکند. مشخصات مدار  جادیانتقال ا  ریمس  ی طراح  ررا د  یدیجد

 3در جدول  اند،انتخاب شده  لیتحل  نیا  یو هدف که برا  متیمدار عز

های کلیدی مداری هر دو مدار شامل المان   3جدول    .ذکر شده است 
المان این  است.  هدف  و  میل عزیمت  همچون  پارامترهایی  شامل  ها 

،  (𝜔) ، زاویه افقی(i) ، زاویه انحراف(e) ، انحراف مداری(Ω) گرانشی
ارتفاع مدار عزیمت    .باشندو ارتفاع مداری می (v) زاویه آنومالی حقیقی

اند تا بازه  کیلومتر انتخاب شده   9000کیلومتر و ارتفاع مدار هدف    1000
 .تری از انتقال مداری را پوشش دهندوسیع

 .ی مداری مدار عزیمت و هدف مطالعه دومهاالمان –3جدول 

Table 3.  orbital elements of the departure and target orbits in 

the second study. 

 

 . ی بهینه شده توسط الگوریتم ژنتیک در مطالعه دومرهایمتغ –4جدول 

Table 4. chosen value by genetic algorithm in second study. 

T(s) a9 a8 a7 a6 a5 a4 a3 a2 𝑣 ͦ𝑑 𝑣 ͦ 𝑎 Thrust   

4.153 ×

105 
82.200 -69.925 3.707 -35374 -83.343 -99.327 57.260 56.549 154.91 96.780 0.005 First 

maneuver 

537354 -54.021 -54.344 45.370 -99.385 69.193 270.800 -173.780 77.602 226.532 79.890 0.010 Second 

maneuver 

11863 -27.044 -32.561 -238.390 21.780 -151.006 -197.600 -0.301 250.620 03.110 112.510 0.050 Third 

maneuver 

 ه یمدار اول، زاو یقیحق یآنومال هیزاو یپارامترها در این مطالعه نیز 
ضرا  یقیحق  یآنومال دوم،  کل    هیفور  یسر  بیمدار  زمان  وسیله به و 

مسیر   شده است. داده  نشان  4در جدول  الگورتیم ژنتیک انتخاب شده و 
برای   نیوتن    05/0  ونیوتن    01/0  ،نیوتن  005/0ی  هاشران یپانتقال 

تا   8شکل   مدارها در ن یرسم شده است. ا هدف و  عزیمتهمراه مدار به 
 قابل مشاهده هستند .  10

 ریاول، مس  یویاز آن است که، مشابه سنار  یحاک  هایسازه یشب  جینتا
حرکت ماهواره در نقطه ورود به مدار هدف کاملاً مماس بر آن است. 

 ی سازنه یبه  تمیالگور یبالا تیفیدهنده ک  نشان ریمس قیانطباق دق نیا
پیشنهادیو   سه    یبرا  زین  شرانیپ  یرونشانه   هیزاو.  است  رویکرد  هر 

ن شکل   شرانیپ  یرویمقدار  ا  13تا    11  یهادر  است.  شده    نیرسم 

 .دهندیرانشگر را در طول زمان نشان م هینمودارها رفتار زاو
می  نشان  نیز  مطالعه  این  در  حاصل  که  نتایج   رویکرد دهند 

ورود   با موفقیت مسیر انتقالی تولید کند که در نقطه تواند  می پیشنهادی  
شرا  و  بوده  آن  با  مماس  مقصد،  مدار  برقرار   ی درستبه   ی مرز   طی به 

سطح   صورت   ی ها ی ساز ه ی شب   گر،ید   ی سو   از  اند.شده  سه  با  گرفته 
ن  از  پ   انگر ی ب   شران ی پ   ی رو یمختلف  مدل  که  هستند  از   ی شنهاد ی آن 

بالا   ی دار ی پا  دقت  تغ   یی و  با  مواجهه  پ   رات ییدر   شرانی مشخصات 
 دهندیانتقال نشان م   ری از مس   شده   می ترس   یبرخوردار است. نمودارها 

انتهایی   که  با مدار هدف به ی مس   نقطه  انطباق   یخوب ر حرکت ماهواره 
نرم،  شرانی هر پ   ی برا  شران ی پ   ی رونشانه ه یشکل زاو   نی دارد، و همچن 

 است. ی ساز اده ی و قابل پ   وستهی پ 

Ω  e i  𝜔 ͦ 𝑣 ͦ Z(km)  

0 0 0 0 The value  selected  by  

genetic algorithm 1000 
Departure  

orbit 

0 0 0 0 The value  selected  by  

genetic algorithm 9000 Target 

orbit 
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 ؟؟ ، شمارة ؟؟، دورة ؟؟؟؟سال 

  

 
 .نیوتن در مطالعه دوم 005/0سازی مانور مداری با پیشران شبیه -8شکل 

Fig. 8. Simulation of the orbital maneuver with a 0.005 (N) 

thruster (Study 2). 

 
 .نیوتن در مطالعه دوم 01/0سازی مانور مداری با پیشران شبیه -9شکل 

Fig. 9. Simulation of the orbital maneuver with a 0.01 (N) 

thruster (Study 2). 

 

 .در مطالعه دوم وتنین 05/0سازی مانور مداری با پیشران شبیه -10کل ش

Fig. 10. Simulation of the orbital maneuver with a 0.05 (N) 

thruster (Study 2).   

 
 

 . نیوتن در مطالعه دوم   0/ 005روی پیشران در مانور مداری با پیشران  نشانه   ه ی زاو   – 11شکل  

Fig. 11. thrust angle during the orbital maneuver with a 0.005 

(N)  thruster (Study 2).   

 
 

 . نیوتن در مطالعه دوم   0/ 01روی پیشران در مانور مداری با پیشران  نشانه   ه ی زاو   – 12شکل  

Fig. 12. Thrust angle during the orbital maneuver with a 0.01 

(N)  thruster (Study 2).   

 
 

 . نیوتن در مطالعه اول   0/ 05روی پیشران در مانور مداری با پیشران  نشانه   ه ی زاو   – 13  شکل 

Fig. 13. Thrust angle during the orbital maneuver with a 0.05 

(N) thruster (Study 2). 
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 علوم و فناوری فضایی
 ؟؟، شمارة ؟؟، دورة ؟؟؟؟سال 

 ...با وستهیپ شرانیمانور پ کی یزیبه منظور برنامه ر نهیبه به کینزد کردیرو کی

 سوم   مطالعه

کیلومتر    3000با ارتفاع اوج    یضی از مدار ب  یمطالعه انتقال مدار  نیا  در

حضیض   داکیلومتر    1000و  مدار  ارتفاع  رویبه  با  کیلومتر   5000ی 

  نیوتن   01/0نیروی پیشران در این مطالعه برابر    .است  شده  یسازه یشب

برادر مدارها  است. مشخصات  شده  گرفته  مطابق    ینظر  سوم  مطالعه 

 . باشدیم 5مشخصات ذکر شده در جدول 

 . ی مداری مدار عزیمت و هدف در مطالعه سومهاالمان –5جدول 

Table 5 orbital elements of the departure and target orbits in the 

third study. 

ی مشابه مطالعه اول و دوم تکرار شده است  سازنه یبه در ادامه فرایند  

  ی قیحق  یآنومال  هی مدار اول، زاو  یق یحق  یآنومال  هیزاو  یپارامترهامقدار    و

 02/351به ترتیب    ، توسط الگوریتم ژنتیک،  و زمان کل انتقال  مدار دوم

و  24/194درجه،   است  39211  درجه  شده  محاسبه  نتیجه    .ثانیه 

شکل  شبیه  در  مداری  انتقال  است.    14سازی  مشاهده    ه یزاوقابل 

 رسم شده است.  15 در شکل  نیز شرانیپ یرونشانه 

 

 . در مطالعه سوم وتنین /01سازی مانور مداری با پیشران شبیه -14شکل 

Fig. 14. Simulation of the orbital maneuver with a 0.01 (N) 

thruster (Study 3). 

 

 . در مطالعه سوم   0/ 01در مانور مداری با تراست    روی پیشران نشانه   ه ی زاو   - 15شکل  

Fig. 15. Thrust angle during the orbital maneuver with a 0.01 

(N) thruster (Study 3). 

 گیرینتیجه

  ی انتقال مدار  ریمس  نهیبه   یطراح  ینوآورانه برا  کردیرو  کیمقاله،    نیدر ا
پ رانش  از  استفاده  زاو  یمعرف  وستهیبا  آن  در  که  است  رانش    هیشده 

ثابت    بیبا ضرا  هیفور  یاز زمان با استفاده از سر  یصورت تابعرانشگر به 
.  شوندیانتخاب م  کیژنت  تمیالگور  قیان از طر  بیشده و ضرا  یسازمدل

زمان انتقال ماهواره و مصرف سوخت را    یتوجه طور قابل روش به   نیا
برخوردار   ییفضا  یهاتیدر مامور  یاژه یو  تیکه از اهم  دهدیکاهش م

و   ،یسازادهیپساده، قابل   یپژوهش، توسعه مدل  نیا  یاست. هدف اصل
برا  حالنیدرع مدار  ریمس  یسازنهیبه   یمؤثر  مدار    نیب  یانتقال  دو 

زمان   حالن یکاملاً برآورده شده و درع  یینها ودیکه ق  یاونه گهست؛ به 
  یتابع، سادگ  یوستگیچون پ  ییایشده، مزا  شود.  روش ارائه   نهیانتقال به 

درنظرگ  یریگمشتق سهولت  و  معادلات  دارد.    یریحل  اغتشاشات 
استفاده شده    کیژنت  تمیاز الگور  هیفور   یسر  بیضرا  یسازنهیمنظور به به 

کند که    نییتع  یرا طور  هیفور  یسر   بیتوانست ضرا  یوبخاست که به 
  ج ی . نتاردیصورت گ  یقابل قبول  یو با خطا  قیصورت دقبه  یانتقال مدار

 ییاز کارا  یمختلف انجام شد، حاک  ویکه در چند سنار  ییهایسازه یشب
پ  یبالا شب  یشنهاد یروش  زاو  هایسازه یبود.  کنترل  که  داد   هینشان 

 یمانورها  قیدق  یازهاین  ی پاسخگو  تواند ی م  ه یفور  یرانش در قالب سر
  یاتیاز نظر عمل  هی رانش و زاو  یهای منحن  ن،یباشد. علاوه بر ا  یمدار
رانش مانند  کم  یرانشگرها  ژهیوبه   ی واقع  یبا رانشگرها  یسازادهیپ  یبرا

  ی تنها از لحاظ مفهومنه   یشنهادیمطلوب است روش پ  اریبس  ی کیالکتر
از خود نشان   ییبالا  ییکارا  زیاست، بلکه در عمل ن  میتعمساده و قابل

 نده، یآ  یهات یمأمور  یبتواند در طراح  کردیرو  نیا  رودی . انتظار مدهدیم
ن  ایبا رانش کم    یهاتیخصوصاً در مأمور بالا در تنظبه   ازیبا   میدقت 
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 / 12 ی ، و احسان عباسعل یار ی بخت   د ی ، مج انی فاطمه جعفر  
 علوم و فناوری فضایی 

 ؟؟ ، شمارة ؟؟، دورة ؟؟؟؟سال 

  ،یعنوان گام بعدباشد. به   یسنت  یهاروش   یبرا  یمناسب  نیگزیمدار، جا
با درنظرگرفتن عوامل   یبعدسه   طی مدل در مح نیا ه ک شودیم شنهادیپ

محدود  یو رانشگرها ،یفشار تابش ن،یبودن زم یضویمانند ب یاغتشاش
در   یتیتقو  یریادگی  یهاتمیاز الگور  نیشونده، توسعه داده شده و همچن

 آن بهره گرفته شود.  یسازنهیبه 

 تعارض منافع

 . نشده است  انیب گانسندیتعارض منافع توسط نو چگونه یه
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