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Abstract 
This study addresses constrained and optimized offline trajectory 
generation for the powered descent phase of planetary landing by 
formulating as an optimal control problem. The descent trajectory is 
subject to multiple mission constraints, including terrain and obstacle 
avoidance as well as bounded thrust capabilities. To generate a smooth 
collision-free trajectory, the position states and time are first 
parameterized using fifth-degree Bézier curves, then the governing 
dynamic equations and constraints are discretized. Within the proposed 
framework, the Bézier control points serve as dynamic waypoints that 
simultaneously shape the trajectory while satisfying both terminal and 
path constraints. A Genetic Algorithm (GA) is then employed to 
optimize the Bézier control points and obtain the optimal descent 
trajectory. To validate the proposed approach, the generated 
trajectories are compared with those obtained using the improved Zero-
Effort-Miss/Zero-Effort-Velocity (ZEM/ZEV) guidance law and the 
two-phase ZEM/ZEV feedback guidance method. The simulation 
results demonstrate that the Bézier-based approach produces smoother 
collision-free trajectories without the trial-and-error tuning typically 
required by ZEM/ZEV-based methods, while simultaneously achieving 
accurate pinpoint landing at the desired target location. 
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 چکیده 

  ي اارهیفاز نزول در مسئله فرود س  ي خط براصورت برون به  شدهنهیو به  دیمق  ریمس  دیپژوهش، تول  نیدر ا
 ود یمشتمل بر ق  ارهیس  ي فاز نزول رو  دیمق   ریمدنظر است. مسئله مس  ي ساز نهیمسئله به  کیعنوان  به

 يبندفرموله  نه یبه  رل مسئله کنت  کیمحدود به فرم    شرانی پ  ي رویاجتناب از برخورد به سطح و موانع و ن
برا است.  متغ   ریمس  دیتول  ي شده  ابتدا  برخورد،  از  اجتناب  کمک    تیموقع  ي رهایهموار  به  زمان  و 

  نی. در اشوندیگسسته م  ودیحاکم و ق  یکینامیزده شده و معادلات د  بیتقر   5درجه    ریزیب  ي ها یمنحن 
و   ریمس   یدهدر شکل  یینقش بسزا  ر،یمس   یانیمنزله نقاط مبه  ریز یب  ي ها یمنحن   یراهکار، نقاط کنترل 

ارضا هم الگور   ریمس  نیو ح  یانیپا  ودی ق  ي زمان  به کمک  ادامه  در  نقاط    ي رهایمتغ  ک،یژنت  تمیدارند. 
 ریزیب  ي ها یبا منحن  دشدهیتول  ي رها یمس   ،ی سنجاند. جهت صحتاستخراج شده  ریزیب  ي ها یمنحن  یکنترل

مس هدا  افتهیبهبود  ZEM/ZEV  ي بازخورد  تیهدا  ي ها روش  ي دی تول  ي رها یبا   ي بازخورد  تیو 
ZEM/ZEV  يرها ینشان از مس  ر،یزیب  ي هایمنحن   ي ر یکارگحاصل از به  جیشده است. نتا  سهیمقا  ي دوفاز 

 يافرود نقطه   حال نیو درع  ZEM/ZEV  ي هاروش  ي و خطاها  یدوراز سعهموارتر اجتناب از برخورد به 
 در محل موردنظر دارد.
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 مقدمه -۱
تبدیل  سؤالات احتمال  و  مریخ  نظیر وجود آب و حیات روي  ی 

بخش بسیاري از مریخ به سیاره سبز مناسب براي سکونت بشر، الهام
استمأموریت  بوده  مریخ  به  اکتشافی  اول  ی  طراح  .هاي  نسل 

وایکینگ  خیمر  هاي نشین سطح  و کاوشگر    2، رهیاب مریخ1همچون 
فرود   ي هامکان بود و    وسیله   یمنیا  الزامات  مبتنی بر   3اکتشاف مریخ

مصالحه به ناهموار  یعلم  جذابیت  ن یب  ي ا عنوان   یمحل  عوارض  ي و 
به ماه می انتخاب   با توجه  نوع    یاکتشاف   تیشدند.  ها،  مأموریتاین 

نقطه هر  در  محدودهاي  فرود   بزرگ فرود    ي خطا  یض یب  کی  از 
رضابینی پیش  در  دبو  بخشت یشده  هاي مأموریت  ي بعد  نسل. 

مریخ  خیمر  یاکتشاف علمی  آزمایشگاه  نمونه   4همچون  بازگشت  و 
فرود  همچون ي تر فرود خاص ي هابه مکان  ازینجوامع علمی  ،5مریخ
 نورد خیمر  ای  نشین سطح  کمجاورت با یدر  فرود  دهانه،    داخل  میمستق 

 .داشتند  امن  ناحیه  ک ی  ي روفرود    ای یهاي قبلاز مأموریت  جاماندهبه
، براي کاهش اندازه  6اي هاي فرود نقطه دستیابی به سیستم رو،  ازاین

 کیلومتر ضروري بودند.   10بیضی عدم قطعیت به حدود 
و    خ یمر  فرود روي   ي هات یموفق  لینزول به دلفاز    تیمسئله هدا

ب  شدهي زیربرنامه  ي هات یمأمور در  برجسته   محققین  نیبلندمدت 
  ی ابیدر دست  7رانموتور پس نزول با    ي فناور  ي دیکل  ت یشده است. مز

نهفته است. هدف از فاز اي  سیاره   ي هاتیفرود در مأموربالاي  دقت  به
فرود   ي برا  ستمیسسازي  و آماده  ي و عمود  ینزول، حذف سرعت افق

 ي بالاتر   اریبس  ي ری، مانورپذاین فاز  نی. در حاست  خ یمر  ي رو  یینها
و اجتناب از مانع در   ص یو تشخ  تی هدا  ن،یبنابرا  ؛فراهم شود  یستیبا
 . شوندین فاز اجرا میا

محاسبات  یلیتحل  تی هداهاي  روش مز  عیسر  ی،ازنظر    ت یو 
خودکار   تیهدا  ي ها مطالعه روش  دارند.را به همراه    بردروي   ي کاربر

شد.  فاز    ي برا آغاز  آپولو  پروژه  با  اتخاذ  نزول  هدابا   ت ی روش 
مزیت    ي ا چندجمله تحل  کی  ،آسان  ي سازاده ی پبا   يبرا  یلیعبارت 

  ]1[در  فرود نرم    ي برا  ماندهیبا زمان پرواز باق  بیفرمان شتاب در ترک
شتاب   ل یپروف  ،مسئلهحل    ي براحاصل    یلیتحل  در روش.  شداستنتاج  

  استخراجمطلوب    ییو نها  هیاول  ي ها و سرعت   هاتی با توجه به موقع
هدااصلاح  ي هانسخهشد.   قانون  از   همچنانآپولو    تیشده  یکی 

 
1 Viking 
2 Mars Pathfinder (MPF) 
3  Mars Exploration Rover (MER) 
4 Mars Science Laboratory (MSL) 
5 Mars Sample Return (MSR) 

به  پژوهشی  ادبروز  روندهاي  سیاره  اتیدر  کمک فرود  به  است.   اي 
به   زمان ثابت  ي مقدار مرز  ، مسئلهزمان پرواز  ي جستجو  هاي تکنیک

. شودتبدیل می سوخت    ي سازنه یبه  یاآزاد    یی زمان نها  تمیالگورفرم  
آزاد را   ییزمان نها  ي انرژ  نهیکممسئله    ي هاپاسخ  ،نمونه، دسوزا  ي برا

  ر یاز زمان س  یتابع  یل یتحل  ي کنترل بازخورد  قانون  کیمطالعه کرد و  
آپولو،   ي هاتم ی]. پلوئن و همکاران با الهام از الگور2به دست آورد [ 

معرف  تبهمر  يهاي ا چندجمله را  هدا  یدلخواه  قانون  و    ت یکرده 
نهااصلاح   نهیبه   شبه  ي ا چندجمله زمان  با  را  پ  ییشده   شنهاد یآزاد 
] ب  موفی ]. عظ3کردند    ت یو هدا  ي ریگهدف  تمیالگور  کی  شاپیو 

  ت یهداقانون  بر  مبتنی  ماه    ي نزول روفاز    ي را برا  برد روي   کپارچهی
فرمول   فضاپیماي  آن    ي بندآپولو  در  که  عددکردند   ي اجرا  ي حل 

الگور ترمزگ  ي ر یگهدف  ي هاتمیبلادرنگ  را    ي ر یفاز  تقرب  فاز  و 
بررس  ،لو  ].4[  کندیم  ریپذامکان   تیهدا  می مفاه  قیعم  یبا 

 اره یسروي  نزول  فاز    تیهدا  ن یساخت قوان  هیآپولو، نظر  ي ا چندجمله
چندجمله اساس  پ  ي کسر   ي هاي ا بر  [  شنهادیرا  ا5کرد  در    نی]. 

قوان  ي اخانواده  م،یپارادا  با   تعقیبکنترل    کردیرو  با  تیهدا  نیاز 
خاص به    يکسر  ي ا بر چندجمله  یمبتن  عشتاب پیشران مرج  لیپروف

ا  .دیآی دست م قوان   نیدر  که  اثبات شد  و    تیهدا  ن یکار  -Eآپولو 
guidance  قوان بزرگ  خانواده  از  عضو   يا چندجمله  تیهدا  نیدو 

 هستند.  ي کسر
وجود منابع اغتشاشی مختلف در مسئله فرود روي مریخ سبب  

کاهش    منظورکارگیري قوانین هدایت بازخوردي و حل بسته شد. به به
پراکندگی  قطعیت   هیاول  ي هااثر  عدم    تمیالگور  کیبزرگ،    ي هاو 

در    ي برا  نهی به  ي بازخورد  تیهدا نزول  است.    ] 6[فاز  شده  ارائه 
را بر اساس   پسینافق    ریمس  ي سازنه یارائه شده، به   هدایت  تمیالگور

پ  سازي مکانهم  ي کردها یرو محدود  .  کندیم  ي سازادهیالمان 
ثابت، قانون بازه    ششران یپ  ي و همکاران با استفاده از مانورها  یمیابراه
 ياگزواتمسفر  ریگره  کی  ي برا  مقاوم  نهیبه   یلغزش  مود  تیهدا

مفهوم ارائه    این کار، عمده    ي هاي از نوآور  یکی.  ]7[ ند  کرد  شنهاد یپ
تلاش  سرعت    ي خطا  دیجد مشابه    8صفر با  که  فاصله معیار  بود 

به ترتیب   ZEVو    ZEM  بود.  شدهشناخته   9تلاش صفر با    رفتهازدست
دهد شود که وسیله هدف را از دست میبه فاصله و سرعتی اطلاق می 

6 Pin-point Landing 
7 Retro-Rocket 
8 Zero Effort Velocity (ZEV) 
9 Zero Effort Miss (ZEM) 



 ی لیجل يهاد  و يکوثر ررضای، اميرضو اکبری عل دیس

 
 

]هیچ مانور اصلاحی در بازه زمانی    کهیدرصورت , ]ft t    وجود نداشته
سازي این  کارهاي متعددي به پیاده   ZEM/ZEVباشد. با ارائه مفهوم  

 پرداختند.  رویکرد در مفاهیم نزول و فرود روي سیاره 
شبهروش بهینه هاي  براي  تبدیل  طیفی  با  مسیر  سریع  سازي 

ریزي غیرخطی، به نرخ  مسئله کنترل بهینه به یک چارچوب برنامه 
سیستم  براي  نمایی  دست  همگرایی  هموار  بسیار  دینامیکی  هاي 

 تغییر   مانند   ناهموار،  شرایط  به  هااین روش  وجودنی باا  ].8[   یابندمی 
 حساس  بسیار  مانع،  از  اجتناب  سخت  مرزهاي   یا  رانش  مقدار  ناگهانی

  یکنواخت   و  متراکم  هاي شبکه   محاسباتی بار هستند. با هدف کاهش
 فرود   براي   متوالی  چندوضوحی  هاي تکنیک  مسیر،  ریزي برنامه   در

صورت به  را  مسیر  رویکرد،  این.  ]9[اند  شده   پیشنهاد  مریخ  دقیق
  درشت   شبکه  یک  روي   را  NLP  کنندهحل  و  کرده  بهینه  اي مرحله

  نموده  تولید  پایین  دقت  با  اولیه  حدس  یکسرعت  به   تا  کندمی  آغاز
 تغییرپذیري  با  مناطقی  در  محلی  شبکه  اصلاح  آن،  دنبال   به  و

 کل  زمان  گره،  هوشمند  تخصیص  این.  شود  انجام  بالا   دینامیکی
دهد.  می   کاهش  یتوجه طور قابل به  را  حافظه  از  استفاده  و  محاسبات

سازي در طراحی نقطه میانی مسیر بهینه به کمک راهکارهاي بهینه 
ي ارضاي قیود اجتناب از برخورد با موانع  هاراهحین فاز نزول از دیگر  

افزودن یک نیب ش یپدر صورت   به سطح است.  برخورد  پروازهاي  ی 
ناممکن را به   ZEM/ZEVتواند یک مأموریت  نقطه میانی مسیر، می 

یک مأموریت نزدیک به بهینه تغییر دهد. روش نقطه میانی مسیر 
 ] 11[و شرما و همکاران    ]10[بهینه اولین بار توسط گائو و همکاران  

، فرآیند انتخاب نقطه میانی مسیر با سعی ]10[به کار گرفته شد. در  
انجام   خطا  درحالیرفتیپذیمو  پیاده ؛  براي  به که  عملیاتی  سازي 

هاي با ترکیب روش  ] 12[ در    هاي خودکار نیاز است. استفاده از روش
حلقه باز و روش بازخوردي، از راهبرد هدایت هیبریدي براي فاز نزول  

موتور   کی  ي برااست.    شدهاستفاده در مأموریت فرود روي سطح مریخ  
به مسئله  محدود،  توان  مسیرنقطه    ي سازنه ی با  حضور   میانی  در 

دوم استاندارد   مرتبه  ي زیرمسئله برنامه   کیبه    ،حالت  ي هاتیمحدود
 یمحدود، با معرف   نیروي پیشرانموتور با    کی. در مورد  شودی م  لیتبد

استزنی  بیتقر  ي برا   وسته یپ  ریپذتابع مشتق   کی اشباع   اندارد، تابع 
سازي منبع باز افزار بهینهنرم  به کمکرا    نهیبه   میانیتوان نقطه  می 
از   کرد.  نییتع بهینه سوخت  نقطه میانی مسیر مسئله  یافتن  براي 

هاي مهم یکی از چالش  است.   شده   استفاده   GPOPSافزاري  بسته نرم
انجام محاسبات براي یافتن نقطه   زمانمدت ،  ]12[و بدون پاسخ در  

 
10 Markov 

ی وقوع پروازهاي ن یبش یپمیانی مسیر بهینه در حالت مانور بحرانی و  
بر نقطه   یمبتن ZEM/ZEV تمیالگور کبرخورد با سطح مریخ بود. ی

 ي تکرار فرآیند    کارگیري با به   ایپو  يزیربرنامه  کردیروبا    میانی مسیر
 ياز فرودها   ي امجموعه  در  میانی نقاط    موقعیت  نیبهتر   نییتع  ي برا

در .  است  شده   استفاده  ] 13[ در  بزرگ    ي ااره یاجرام س  ي بر رو  مقید 
از   کار،  براي   ي ریادگیچارچوب  این  هدایت   تقویتی   تجمیع 

ZEM/ZEV  نزول روي در فاز    میانی مسیر انتخاب نقطه    یمشبا خط
استدشاستفاده  سیاره   ابتدا.  ه  منظور،  این  از   ي ا مجموعه  براي 

شبه   ي هابا استفاده از روش  بهینه سوختو    مقید حلقه باز    ي رهایمس
 نهی به  ي رهایاي از مسمجموعه  و  شدهمحاسبه  ي صورت عددبه   یفیط

به  باز  نقاط  حلقه  منتخب عنوان  ادامه شوندمی   رهیذخ  میانی  در   .  
هدف    مایفضاپ   تیهدا  ي برا  ZEM/ZEV  تمیالگور نقطه  سمت  به 

گرفته  یینها کار  امی   به   ندیفرآ   کی عنوان  به   مسئله  نیشود. 
پوبرنامه   مسئلهو    شدهي زیرطرح 10مارکوف   ي ریگم یتصم   يا یریزي 

 نیشود تا بهترحل می  افتهیمیتعم  استیس  یابیارز  قی حاصل از طر
 انتخاب شود. یاز نقطه قبل ی عنوان تابعبه ي بعد   یانینقطه م

کنترل  یمنحن نقاط  و  لنگر  نقطه  دو  شامل  از    ی،بیزیر  یکی 
  نقاط  ریزي مسیرهاي مقید است.هاي مناسب در مسائل برنامهروش
 ی، کنترل  ي هاو نقطه   کنندی را مشخص م  یمنحن  ي ابتدا و انتها   ،لنگر
خواص این منحنی،    نیترمهم از    . ندینمای م  نییرا تع  ریمس  ي انحنا

قابلیت تغییر شکل با تغییر نقاط کنترلی و سادگی محاسبه مشتقات 
هاي بیزیر در مسائل مختلفی . مسیرهاي مبتنی بر منحنی هاستآن

، هدایت فاز فرود بوستر ]14[مسئله هدایت بازگشت به جو    ازجمله
.  به کار گرفته شده است   ]16[، هدایت پایانی پارافویل  ]15[روي سکو  
نگه  ابتداثابت  نقاط  انتها  ییداشتن  و   بیزیر  ي های منحندر    یی و 

 يرو  قیدقمقید و  در مسئله فرود    استفاده از نقاط کنترلی مناسب 
 . است ت یحائز اهم همراه با موانع ارهیس

منحن الگور  یرزیب  ي های اگرچه  یک    تمیو  هر  طور بهژنتیک 
کاربردها در  بررس  ییهوافضا  ي گسترده  و  قرار   یمورداستفاده 

و دستیابی به مسیرهاي ایمن براي ها  آن  قیتلف  ي ری کارگاند، به گرفته 
عوارض و  موانع  با  برخورد  از  اجتناب  و  دقیق  دل  فرود  وجود   ل یبه 

همراه    یتوجهقابل   ي هابا چالش   دهی چیمتعدد و پ  ودی ق  با  ییهاط یمح
هاي ارائه شده در ادبیات فرود دقیق روي سیاره،  عمده روش  است.

اجتناب از برخورد   زمانهم در یافتن مسیرهاي هموار، مدیریت قیود و  
نبودن و پیچیدگی   شمولجهانهایی نظیر عدم همگرایی،  با چالش 
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 کی ارائه  ،  پژوهش  نیدستاورد ا  نی ترمهم محاسباتی همراه هستند.  
مسیربهینهچارچوب   مزیت  خط  برون  سازي   با   آسان  ي سازادهیپبا 

برا  ي ریگره مسیر  میانی  هموارریمس  دیتول  ي نقاط  مسئله   هاي  در 
روش،  .استاي  سیاره فرود   این  دق  یک یزیف  ودیق  در    يرو   قیفرود 

رانش  نیروي    ي هاتیدمحدو  ،یشامل اجتناب از موانع سطح  ارات،یس
 ک ی   یبه نقاط کنترل  م یطور مستق صفر به   ي با خطا  یینها  طیو شرا
 -بیزیر  ي شنهادیچارچوب پ  .شودیدرجه پنج مرتبط م   بیزیر یمنحن

ازجمله   ،یرخطیغ  ریمس  ودیقادر است ق   یطور ذاتبه  الگوریتم ژنتیک
نقاط   م یتنظ  قیرا تنها از طر  موانع و    ارهیسطح س برخورد با  اجتناب از  

هندس م به  یکنترل  نقاط  سازد  یانی عنوان   ن یا  جه،یدرنت؛  برآورده 
 ریمس  دیتول  ي بر هندسه برا  یو مبتن   ریپذانعطاف   اریبس  ي روش ابزار 

م از کندی فراهم  اجتناب  مسیرهاي هموار  تولید  به هدف  توجه  با   .
صحت  مسیرهاي با    حاصل  بهینهشبه   ي رها یمسسنجی  برخورد، 

از   با    یاصلاح  ZEM/ZEV  ي بازخورد  تیهدا  ي هاروشحاصل 
 يدوفاز  ZEM/ZEV  ي بازخورد  تی عبارت اجتناب از برخورد و هدا

 . انجام شده است
 
 حاکم مسئله فاز نزول و فرود روي مریخ  معادلات -۲

  دان یدر حال حرکت در م  ي مای فضاپ   کیحرکت    یمعادلات اساس
 کرد.  فیتوص  وتنیتوان با استفاده از قانون ن را می  سیاره  کی  یگرانش

در  سه   یانتقال  کی نام ید  ،درنتیجه مختصات   ستم یس  کی بعدي 
 با  یدکارت

 )1(  r v=  

 )2(  Tv g pm m
= + +  

 )3(  
sp 0

T
I

m
g

= −  

به ترتیب بردارهاي موقعیت و    vو    r  که  ]17[شود  بیان می 
شتاب    mgبردار پیشران،    Tجرم وسیله است.   mسرعت فضاپیما و
شتاب گرانشی در سطح   0gمقدار ضربه ویژه،    spIگرانشی سیاره،  

. لازم به ذکر است  کند ی مهاي اغتشاشی را توصیف  شتاب  pو    زمین
نیروي پسادر مدل نادیده گرفته   ي سازي دینامیکی،  آیرودینامیکی 

فاصله نسبی بین  مریخ،    در شروع مانور نزول و فرود روي شده است.  
نسبی در   سرعتکیلومتر و    5نشین و سطح مریخ در محدوده  سطح 

. در چنین شرایطی، بزرگی نیروي است   محدوده چندصدمتر بر ثانیه

  کمتر از بردار رانش موتورهاي اصلی است  بسیارآیرودینامیکی    ي پسا
بندي قیود سازي فرمول رو، حذف نیروي پسا ضمن ساده . ازاین]17[

شده نخواهد و مدل دینامیکی، تأثیر محسوسی بر دقت مسیر بهینه 
 .داشت

  يبر رو   انچرخریغ  ینرسیمختصات ا   ، چارچوب 1مطابق شکل  
نقطه  سطح   و  شده  گرفته  نظر  در  فرود   روي   مبدأ سیاره  محل 

 است. شده ثابت 

 
 ]17[چارچوب مرجع مختصات روي سطح : )1( شکل

صفحه   در  نزول  مانور  مسیر  استخراج  هدف  به  توجه  ،  x-zبا 
  برحسب ی مختصات دکارت  ستمیس  کیدر   دوبعدي   یانتقال  کینامید

معادلات   توان بارا می  گرفتن اثرات اغتشاشبا فرض نادیده  هامؤلفه 
 ) بیان نمود:8) تا (4(

 )4(  xx v=  
 )5(  zz v=  
 )6(  x xv a=  
 )7(  z z mv a g= +  

 )8(  
0

1
( )
cossp

T
m

I g θ
= −  

 
و    zو    xکه   افقی  راستاهاي  در  فضاپیما  موقعیت  ترتیب  به 
به ترتیب سرعت فضاپیما در راستاهاي افق و عمود   zvو  xvعمودي، 
توسط پیشرانش فضاپیما   شدهفراهمشتاب فرمان    zaو    xa  هستند.

نصب پیشرانش    هیزاوبه    θبه ترتیب در راستاهاي افقی و عمودي و 
 راستاي عمود اشاره دارد.نسبت به 

 پیشران با حداکثر مقدار    رانشگر  یفرود شامل تعداد ثابت  ستم یس
 ی که بزرگ طوري به  با زاویه نصب مشخص قرار دارند،است که    معلوم

 کرد  انیب) 9رابطه (صورت توان بهرا می پیشران
 )9(  max cosnkFT θ=  



 ی لیجل يهاد  و يکوثر ررضای، اميرضو اکبری عل دیس

 
 

n  گرهاتعداد کل رانحداکثر سـطح   maxF،رانشـ یک از هر  پیشـ
 .است رانشگرهر  گاز چهیسطح در kو رانشگرها 

ــئله کنترل بهینه به فرم کمینه تلاش کنترلی و  تابع هزینه مس
 ) در نظر گرفته شده است:10به شکل معادله (

 )10(  2 21 1
( )

2 2

f ft
T

x z
t

t

t

J a adt a a dt= = +∫ ∫  

نهایی،  فرمولهftزمان  در  که  است  پارامتري  مسئله ،  بندي 
سازي تابع هزینه با کمینه معین و ثابت است.    موردنظرکنترل بهینه  

تحقق را رانش هموار و ازنظر فیزیکی قابل   هاي پروفیلتلاش کنترلی،  
 نماید.می تولید 

در    قیود کلی  حالت  حالت  در  نزول  فاز  شامل  هدایت 
  ت یموقع  ي هاتیو سرعت است. محدود  ت یدر موقع  ییهاتیمحدود

از   اجتناب  سیارهشامل  سطح  به  محدود  برخورد  سرعت    ي هاتیو 
و  سرعت شامل  تواند  می  باشند  نهایی  اهاي  بر    ن، یعلاوه 

نقض  از    نانیاطم   براي   یکنترل  ي هاتیمحدود  ي هاتیمحدودعدم 
 . بایستی اعمال شوند فیزیکی رانشگر
نشین مجهز به موتور با میزان پیشران محدود، سرعت  براي سطح 

) تعریف 11صورت (خروجی گازها ثابت است. قید بزرگی پیشران به
 شود:می 

 )11( 1 2T TT≤ ≤  

کمینه و بیشــینه بزرگی پیشــران فراهم شــده    2Tو    1Tکه 
تند و مقدار گر بین گاز  چهیدربازبودن   هسـ  8/0و  3/0  براي هر رانشـ

 محدود شده است.
 
 مبتنی بر منحنی بیزیر هدایتروش  -۳

هاي خاص منحنی   صورتبه اي و  هاي هدایت چندجملهدر روش
و به فرم کلی   5هاي هموار درجه  بیزیر تقریب مسیر به کمک منحنی

 شود.) انجام می 12(

 )12( 
5 4 2 3

0 1 2
3 2 4 5

53 4

( ) (1 ) P 5 (1 ) P 10 (1 ) P
10 (1 ) P 5 (1 )P P

B s s s s s s
s s s s s

= − + − + − +
− + − +

 

0P    5وP  1  متناظر با شروط اولیه و پایانی وP  ،2P  ،3P   و

4P  نقاط کنترلی مسیر و بازه تغییرات پارامتر  متناظر باs    و    0بین
از منحنی  1 ثابت  است. مزیت استفاده  بیزیر امکان    داشتننگه هاي 

از  است.  سیاره  روي  دقیق  فرود  مسئله  در  انتهایی  و  ابتدایی  نقاط 
تغییر  هرگونه  براي  لازم  عمل  آزادي  مسیر،  کنترلی  نقاط  طرفی 

را می تولیدي  مسیر  در  بر مطلوب  مبتنی  مسئله هدایت  در  دهند. 
مثابه مسئله وارون دینامیک، هدف اصلی، تعیین هاي بیزیر، به منحنی 

، تابع هزینه دشدهی تولنقاط کنترلی مسیر به نحوي است که مسیر  
) سرعت 10معادله  شامل  مسئله  قیود  از  و  کرده  کمینه  را  هاي ) 

هاي مانع و نیروي پیشران اي، اجتناب از برخورد به سطح و لبهپایانه
) معادله  مقید 11محدود  هموار  مسیر  استخراج  نماید.  پیروي   (

اجتناب از برخورد نیازمند محدودسازي دامنه تغییرات نقاط کنترلی 
فرود روي سطح  است. در مسئله  پایانی  و  اولیه  با شروط  متناسب 

بندي مسئله کنترل  سازي معادلات حاکم و فرمول سیاره، با گسسته 
بهینه با تابع هزینه کمینه تلاش کنترلی و قیود اجتناب از برخورد، 

هاي بیزیر پیشران محدود و سرعت نهایی صفر، نقاط کنترلی منحنی 
آید. همچنین می   به دستساز ژنتیک  نه مکانی و زمانی به کمک بهی 

با توجه به الزام رعایت محدودیت نیروي پیشران در مسئله در طول 
نیز به    zو    xمسیر پروازي، پارامترهاي شتاب اولیه در راستاهاي  

 ساز اضافه شده است. متغیرهاي بهینه 
 
 نتایج و بحث  -٤

نهایی   و  اولیه  شروط  و  مسئله  ثوابت  پارامترها،  تمامی 
ي مسئله هدایت فاز نزول پایانی روي مریخ سازه یشبدر    مورداستفاده

 اشاره شده است.  1در جدول 
 

 ): ثوابت و شروط اولیه و نهایی مسئله 1( جدول
 واحد مقدار  اختصار پارامتر 

 ثانیه  spI 225 ضربه ویژه 

  n 6 تعداد رانشگرها 
 درجه  θ 25 زاویه نصب 

 نیوتن maxF 3100 بیشینه مقدار پیشران 

 متر بر مجذور ثانیه  0g 81/9 شتاب گرانش در سطح زمین

 شتاب گرانش در مریخ 
mg 71/3  متر بر مجذور ثانیه 

 ثانیه  ft 90 زمان کل مانور 

 متر  0x 2000 موقعیت اولیه در راستاي افق 

 متر  0z 1500 موقعیت اولیه در راستاي ارتفاع

 متر  fx 0 موقعیت نهایی در راستاي افق

 متر  fz 0 موقعیت نهایی در راستاي ارتفاع

 سرعت اولیه در راستاي افق 
0xv 100  متر بر ثانیه 

 سرعت اولیه در راستاي ارتفاع
0zv ه ی متر بر ثان - 75   
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 سرعت نهایی در راستاي افق 
fxv ه ی متر بر ثان 0   

 سرعت نهایی در راستاي ارتفاع
fzv ه ی متر بر ثان 0   

 کیلوگرم 0m 1905 جرم اولیه 

 
نهایی   به مسئله زمان  ناظر  مانور  به ذکر است، زمان کل  لازم 

ثانیه فرض شده    90،  ]18،  17[  ثابت و همچنین لزوم مقایسه نتایج با 
دو  شبیه   است. مریخ در  سیاره  روي  نزول  فاز  هدایت  مسئله  سازي 

اي با ابعاد مورد مطالعاتی فرود دقیق روي سطح و فرود درون دهانه 
 اي و حین مسیر انجام گرفته است. مشخص همراه با قیود پایانه 

 
 فرود دقیق روي سطح -۱-٤

، 11اي روي سطح ناظر بر شروط اولیه غیرعادي مسئله فرود نقطه 
اي صفر، پیشران تابع هزینه کمینه تلاش کنترلی و قیود سرعت پایانه

بر  مبتنی  هدایت  روش  با  سطح  با  برخورد  از  اجتناب  و  محدود 
هاي سنجی، نتایج با روشو براي صحت  شدهحلهاي بیزیر  منحنی 

 يبازخورد   تیهداو    ]18[  افتهیبهبود  ZEM/ZEVمبتنی    تیهدا
بهینه   ] ZEM/ZEV  ]19  ي دوفاز سازي مقایسه شده است. مسئله 

و   7/0و نسبت قطع    500متغیر و مقدار جمعیت    15ژنتیک با تعداد  
 حل شده است.  0001/0شرط توقف 

  بهبودیافته  ZEM/ZEV  تمیحاصل از الگور  ي رها یاستخراج مس
و  چیننقطه (  (ZEM/ZEV  ي دوفاز  )با مسچینخط از   ری)  حاصل 

 نشان داده شده است.  2) در شکل خط توپر( 5درجه  ریزیب ی منحن
 

 
11 Abnormal initial condition 

 
  يهاتم یالگور يبه ازا اره یس يفاز نزول و فرود رو  يرهایمس : )2( شکل

ZEM/ZEV یاصلاح، ZEM/ZEV   و عدول از   ر یزیب  یو منحن  يدوفاز
 برخورد 

به هاي بیزیر  ، مسیرهاي تولیدي به روش منحنی2مطابق شکل  
نقاط ابتدایی و انتهایی مسیر، امکان عدول و   داشتننگه ثابت    لیدل

روي   12تخطی از نقطه شروع و فرود نهایی را ندارند، لذا فرود دقیق
می  مطلوب حاصل  در   ترقیدق  صورتبه شود.  محل  بزرگنمایی  با  و 

الگوریتم  که  داده شده  نشان  فرود،  پایانی  مشتقنقطه  از هاي  یافته 
ZEM/ZEV  ننموده رعایت  را  دقیق  فرود  روش  اند.شرط  هاي در 

به دلیل ذات مبتنی بر توابع خطا،   ZEM/ZEV  هدایت مبتنی بر
براي مسائل فرود نرم   عمدتاًبوده و    ر یپذامکاني  اعدول از فرود نقطه

برا  ZEM/ZEV  نیقوانمناسب هستند.   روي فرود  مانورهاي    ي بر 
  ،ید. از طرفندار یف یضع ي سازگار، توجهقابل حرافاتان با خیمرسطح 

 قیودمسائل فرود با    ي برا  یلیتحلمهین   تیهدا  نیآوردن قواندست به
 راتییبه روش حساب تغ  ی، کینامیآئرود  ي آمدن با پسا  رکنا  ای  ده یچیپ
پونتر  ای حداکثر  را محدود    نی اگیاصل  حل  استخراج  مسیر  و  شده 

اجتناب از برخورد با سطح نماید. در راهکار حاضر،  میدشوار    اریبس
در فرآیند انتخاب بهینه   پیشراننیروي    ي هاتیسیاره همراه با محدود

صورت قیود تساوي و نقاط کنترلی مسیر توسط الگوریتم ژنتیک به 

12 Pinpoint Landing 
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بهینه  مسئله  است نامساوي  شده  وارد  شامل سازي  تساوي،  قیود   .
مسئله هامؤلفه شروط   نامساوي  قیود  و  صفر  نهایی  سرعت  ي 

نیروي بهینه  محدودیت  و  سطح  به  برخورد  عدم  قید  شامل  سازي 
 پیشران است. 

در   zو    xمقایسه پروفیل تغییرات زمانی سرعت در راستاهاي  
  تمی الگوربا    )خط توپر(هاي بیزیر  اي روش هدایت مبتنی بر چندجمله

ZEM/ZEV  و  چیننقطه(  بهبودیافته  (ZEM/ZEV   يدوفاز 
و تغییرات   4و    3ي  هاشکلنیروي پیشران به ترتیب در    ) وچینخط(

 نشان داده است. 5جرم نسبت به زمان در شکل 
 

 
مانور فرود روي سطح با در ): تغییرات سرعت نسبت به زمان 3( شکل

 ZEM/ZEV يهاتمیالگور ، بیزیرهاي ايچندجمله روش هدایت مبتنی بر 
 ي دوفاز ZEM/ZEV ،یاصلاح

 
روش  مانور فرود روي سطح با در  پروفیل نیروي پیشران): 4( شکل

 هاي بیزیر ايهدایت مبتنی بر چندجمله

 
مانور فرود روي سطح با روش در  ): تغییرات جرم نسبت به زمان 5( شکل

 ي بیزیر هاياچندجملههدایت مبتنی بر  
 

نهایی کامل  حذف    3شکل   فرود  براي  افقی و عمودي  سرعت 
هاي اي در روش هدایت مبتنی بر چندجمله  مریخسطح  روي  ایمن  

نشین توانایی اجراي مانور را سطح  کهي نحوبه ، دهدی مبیزیر را نشان 
باشد؛   و   ZEM/ZEVهاي  الگوریتم   کهیدرحالداشته  دوفازي 

ZEM/ZEV    فرود سرعت  خطاي  ترتیب  به   و   m/s  9اصلاحی 
m/s055/0    در راستايx    وm/s  4/1  و m/s029/0    در راستايz   را

هاي نیروي پیشران عدم عدول از محدودیت  4اند. شکل  ثبت نموده 
می  نشان  را  مانور  طول  به در  نیروي طوري دهد،  میزان  تنظیم  که 

نشین از سطح تغییر پیشران در طول مانور بسته به میزان فاصله سطح 
کند. با توجه به تغییر نیروي پیشران در حین مانور، تغییرات جرم می 

)، نزولی بوده و میزان سوخت مصرفی در روش هدایت  8مطابق با (
چندجمله بر  بیزیر  اي مبتنی  روش   469هاي  در  کیلوگرم، 

ZEM/ZEV    روش    419دوفازي در  و   ZEM/ZEVکیلوگرم 
 کیلوگرم است.  411اصلاحی 
  خط اگرچه برون  صورتتولید مسیر به   براي   روش پیشنهادي در  

 ZEM/ZEVهاي  نسبت به روش  سوخت هزینه محاسباتی و مصرف  
فرود  بالاتري در  توانمندي  تولیدشده  اما مسیر مرجع  بیشتر است، 

رعایت  نقطه  و  سطح  با  برخورد  از  اجتناب  ملاحظات  با  اي 
 دهد.هاي نیروي پیشران نشان می محدودیت

 
 درون دهانه  دقیق فرود -۲-٤

و لزوم فرود    هاها و تپه مانند دهانه   وجود عوارض سطحی مختلف
امري  علمی  اکتشافات  اهمیت  جهت  به  نواحی  این  نزدیکی  در 

هاي بسیاري را به پیچیدگی   عمدتاًاست. این عوارض    ریناپذاجتناب
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بهینه  می مسئله  تحمیل  مسیر  مسئله سازي  بخش،  این  در  نمایند. 
با موتورهاي پستولید مسیر شبه  نزول  فاز  ران و فرود درون بهینه 

 شود.هاي بیزیر دنبال می با روش منحنی   6 اي همانند شکلدهانه
 

 
 : محل فرود مطلوب درون دهانه)6( شکل

با توجه به پیچیدگی بیشتر نسبت به مسئله فرود روي سطح، 
 300مقدار جمعیت    بامتغیر    15با تعداد    سازي ژنتیکمسئله بهینه 

. منحنی مسیر حل شده است  01/0و شرط توقف    0/ 7و نسبت قطع  
، پروفیل نیروي پیشران و تغییرات سرعت به 7شکل  تولیدشده در  

نشان   10و تغییرات زمانی جرم در شکل    9و    8هاي  ترتیب در شکل 
 داده شده است. 

 
بر  با روش هدایت مبتنی فاز نزول و فرود درون دهانه   ریمس): 7( شکل

 ر ی زیب ی منحن

   
با روش   فرود درون دهانهدر مانور  نیروي پیشران ل یپروف): 8( شکل

 ر یز یب یمنحنهدایت مبتنی بر 

 
 فرود درون دهانهدر مانور  zو   x يسرعت در راستاها راتییتغ ): 9( شکل

 با روش هدایت مبتنی بر منحنی بیزیر

 
با روش  فرود درون دهانهدر مانور تغییرات جرم نسبت زمان  ):10( شکل

 هدایت مبتنی بر منحنی بیزیر 

 

 

x 
z 

2000 m 

200 m 
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اي و اجتناب مسیر هموار و مقید با ملاحظات فرود نقطه  7شکل  
هاي مانع با روش هدایت مبتنی بر منحنی بیزیر را از برخورد با لبه

فاصله ایمن از لبه دهانه در فاز نزول، اختلاف ارتفاع دهد.  نشان می 
نشان می  48تقریبی   را  بازه   دهد.متري  انحناي مسیر در  تغییرات 
و  ثانیه   30زمانی   داده  رخ  لحظه  صورتبهاي  و   .ستیناي  ناگهانی 

لبه  و  سیاره  سطح  با  برخورد  از  با  اجتناب  همراه  مانع  هاي 
در فرآیند انتخاب بهینه نقاط کنترلی   پیشرانهاي نیروي  محدودیت

ژنتیک سازي  صورت قیود تساوي و نامساوي در مسئله بهینه مسیر به 
سازي مقید  . در این حالت، قیود تساوي مسئله بهینه وارد شده است

علاوه بر   سرعت نهایی صفر و قیود نامساوي   ي هاشروط مؤلفهشامل  
هاي نیروي پیشران، در داخل دهانه شرط عدم برخورد با محدودیت

لبه  مرز  ناحیه  در  و  با  سطح  برخورد  عدم  شرط  آن،  از  بیرون  و  ها 
 شود. درنظرگرفتن ارتفاع مانع لحاظ می

، رعایت قیود پیشران محدود در حین مانور  9و    8ي  هاشکلدر  
نشان  صفر  پایانی  سرعت  خطاي  روشو  قوت  هدایت گر  هاي 

، در 8اي در تولید مسیرهاي مقید است. مطابق با شکل  چندجمله
از  اولیه در جهت دور شدن  تغییرات سرعت  به دلیل  مانور  ابتداي 
محل فرود مطلوب، نیاز به استفاده از حداکثر میزان نیروي پیشران 
جهت تغییر جهت حرکت وسیله به سمت هدف وجود دارد. مطابق 

 448فرود درون دهانه  براي  میزان سوخت مصرفی مانور  ،  10با شکل  
 . کیلوگرم است 

 
 گیرينتیجه  -٥

هاي انجام گرفته در مسئله  سازي با توجه به نتایج حاصل از شبیه 
روش مریخ،  روي  نزول  فاز  بهینه  مقید  مسیر  هدایت    مانور 

منحنی چندجمله بر  مبتنی  پیادهاي  بیزیر  با هاي  سپس  و  سازي 
بر  روش نتایج صحت  ZEM/ZEVهاي مبتنی  از  آنچه  سنجی شد. 

هاي ، تکنیک دیآیبرم   مسیرهاي عبور از موانع و فرود دقیق در محل 
بر    عمدتاً  ZEM/ZEVبه کارگرفته شده براي اصلاح قانون هدایت  

 حالنیدرعپایه سعی و خطا، مسیرهاي عبور از مانع را تولید نموده و  
اي در ، فرود دقیق و نقطه ZEVو    ZEMبه دلیل ذات توابع خطاي  

به   موردنظرمحل   با  نیست.  بهینه میسر  الگوریتم  سازي کارگیري 
هاي ژنتیک در فرآیند انتخاب بهینه نقاط کنترلی مسیر در منحنی 

  حالنیدرعمثابه درجات آزادي سیستم، مسیرهاي هموار و  بیزیر به 
از نقاط هاي دهانه  لبه   حالنیاجتناب از برخورد با سطح سیاره و درع

آید.  می   به دستشروع تا نقاط پایانی در مانور نزول روي سطح سیاره  

هاي تولید دهی انحناي مسیرهاي اجتناب از برخورد در روششکل
مسیر مبتنی بر منحنی بیزیر، وابستگی زیادي به فرآیند انتخاب نقاط 

دارد.   مسیر  روش محدودیت  نیترمهم   ازجمله کنترلی  هاي 
زمان فرآیند  به پیشنهادي،  مسیر  میانی  نقاط  انتخاب  محاسبات  بر 

سازي زمان واقعی و برخط  پیاده   رونی ازاکمک الگوریتم ژنتیک است و  
طرفی   از  نیست.  بودنمیسر  سیاره   زمان حساس  روي  فرود  مانور 

شود که تغییرات زمان پرواز موجب تغییر و عدم توانایی موجب می 
برخورد شود. در کارهاي آتی  از  به مسیرهاي اجتناب  در دستیابی 

تحلیل انجام  با  نظیرپژوهشی،  و   هایی  موقعیت  اولیه  شرایط  تغییر 
تغییر   ،تغییر ابعاد دهانه یا ارتفاع مانع  ،تغییر زمان کل مانور  ،سرعت

منحنی محدودیت   از  استفاده  پیشران،  درجات نیروي  با  بیزیر  هاي 
شبیه  و  مونت سازي مختلف  و   کارلو،هاي  مسئله  حساسیت  آنالیز 

پیشنهادي   روش  قوام  و  عملکرد  خواهد موردبررسبررسی  قرار  ی 
   گرفت.
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