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 و زحمات  ها،قیتشو پاس به
 یتمام در که یغیدر یب يهاتیحما
 نیا اند،داشته ابراز میبرا یزندگ مراحل

  به را زیناچ اثر

 خانواده مادرو و پدر 
  زمیعز

  .دارم یم میتقد 



   داوران هيات تائيديه

  

هدایت   توسعه:عنوان تحت نامهپایان از دفاع جلسه در شرکت و نامهپایان مطالعه از پس داوران هیات
Qاخذ براي را شده انجام تحقیق کفایت و صحت آیدین محمدي آقاي توسط بر واره بهینه براي ماه 

 تائید مورد عالی رتبه با مکانیک پرواز گرایش هوافضا مهندسی رشته در ارشد کارشناسی درجه
  .دادند قرار

  

  

  امضاء        یانیروشن جعفر دکتر آقاي:                      راهنما  استاد

  امضاء                                        محسن بهرامی    دکتري آقا                  :     راهنما استاد

  

  

  امضاء                                      ساداتی  سید حسیندکتر آقاي  :خارجی ممتحن استاد
  

  امضاء      امیرعلی نیکخواه                امیرعلی نیکخواه                  دکتر آقاي  :داخلی ممتحن استاد

  

  

  امضاء                                      :تکمیلی تحصیلات نماینده

  



      

   دانشجو اظهارنامۀ

  

  :نامهپایان عنوان

  بر  بهینه براي ماهوارهQهدایت  توسعه 

  

  محسن بهرامیمحسن بهرامی  دکتردکتر  وو  یانیانروشنیروشنی  جعفرجعفر  دکتردکتر:  راهنما دیاسات

   آیدین محمدي :دانشجو

 مکانیک پرواز گرایش فضا هوا مهندسی ارشد کارشناسی دورة دانشجوي آیدین محمدي اینجانب
  این در شده ارائه تحقیقات که نمایممی گواهی طوسی نصیرالدین خواجه دانشگاه فضا هوا دانشکدة

 و باشدمی تأیید مورد شده نگارش مطالب اصالت و صحت و شده انجام اینجانب شخص توسط نامهپایان
 نمایممی گواهی علاوه به. است دهش اشاره استفاده مورد مرجع به محققان دیگر کار از استفاده موارد در
 یا اینجانب توسط امتیازي یا مدرك هیچ دریافت براي تاکنون نامهپایان این در شده مندرج مطالب که
 را دانشگاه مصوب) فرمت (چارچوب نامهپایان متن تدوین در و است نشده ارائه جا هیچ در دیگري فرد
  .امکرده رعایت کامل طور به

  

  آیدین محمدي

 ۳/۵/۱۳۸۹    

  



  

  

   نتايج مالکيت و نشر و طبع حق فرم

 کـل  صـورت  به برداريکپي هرگونه. باشدمي آن نويسندة به متعلق نامهپايان اين تکثير و چاپ حق .١
 صـنعتي  دانـشگاه  مکانيـک  دانـشکدة  کتابخانة يا نويسنده موافقت با تنها آن از بخشي يا نامهپايان
 وجـود  شده تکثير نسخة در بايد نيز صفحه اين متن ضمناً. باشدمي مجاز طوسي نصيرالدين خواجه
  . باشد داشته

 
 بـدون  و باشـد مـي  طوسي الدين نصير خواجه صنعتي دانشگاه به متعلق اثر اين معنوي حقوق کلية .٢

 نتـايج  و اطلاعـات  از اسـتفاده  همچنـين . نيست واگذاري قابل ثالث شخص به دانشگاه کتبي اجازة
 .باشدنمي مجاز مرجع ذکر دونب نامهپايان در موجود

  
  
  
  
  
  
  
  
  



  

  

  رتشک و تقدیر

 خردمندانه هايراهنمایی و مشفقانه زحمات از تا دانممی لازم خود بر
 در که محسن بهرامی دکتر  و یانروشنی جعفر دکتر  ارجمند اساتید
 و تشکر کمال بودند، من همراه و یار پروژه این انجام مختلف مراحل
احسان  مهندسي آقا زمیعز دوست از نیهمچن. آورم عمل به را قدردانی
ي سپاسگذار ،نمودندي اری کار نیا  مختلفي هابخش در مرا که طاهري

  شرفتیپ راه در که کسانی همۀ و بزرگواران این تمامی براي.  مینما یم
 روز تیموفق وی شادکام آرزوي دارند،برمی گام گهر پر بوم و مرز این

 .طلبممی لهیا درگاه از را افزون
  
  
  
  
  
  
  
  
  
  
  



  

  

 

 



 

 بر  بهینه براي ماهوارهQ توسعه هدایت  

أ   

  فهرست مطالب
  صفحه  عنوان

  1  ده یچک

  2   مقدمه -1

  4   فازهاي پرواز ماهواره بر - 1-1

  5   روش هاي طراحی مسیر   - 1-2

  6   بخش هاي اصلی پرواز ماهواره بر  - 1-3

  7   فاز برخاست -1- 1-3

  8  ) فاز اتمسفري(رواز در جو غلیظ    پ-2- 1-3

  9   مراحل  جدایش-3- 1-3

  10  ) بین مراحل ( پرواز موتور خاموش  -4- 1-3

  10   پرواز در جو رقیق  -5- 1-3

  15   جدایش محموله  - 6- 1-3

  15   نمونه هایی از مسیر ماهواره برهاي موجود   - 1-4

  LongMarch  15 ماهواره بر -1- 1-4

  Minotaur  18 ماهواره بر -2- 1-4

  Proton  18 ماهواره بر -3- 1-4

  20  بر   ماهوارهتیدا هيها  بر روش ي مرور-2

  20  بر   ماهوارهتی هدا يها  روش- 2-1

  21  نهی بهتی هدا-1- 2-1

  22  ی  و اغتشاش ی خطيها تی هدا-2- 2-1



 

 بر  بهینه براي ماهوارهQ توسعه هدایت  

ب   

  IGM  23  تی هدا- 2-2

  24  نی الگوریتم هدایت ا مب-1- 2-2

  30   بررسی فرض زمین کروي  -2- 2-2

  33  شش درجه آزادي      توسعه براي هدایت -3- 2-2

  34  يا بر دو مرحله    ماهواره کی ي براتی هدا تمی ساختار الگور-4- 2-2

  41  بر   ماهوارهي و کاربرد آن برا Q  تی هدا-3

  Q  41  تی هدايها ستمی  س- 3-1

  51   بهات تمی با الگورQ  تی هدايری به کارگ - 3-2

  Q  51 تی هدا ي براي کرونی مدل زم-1- 3-2

  Q  55 تی منطق اول هدايرح مسئله نمونه و اجرا    ط-2- 3-2

  Q  63 تی منطق دوم هداي اجرا-3- 3-2

  70  ن ی باتتمی با الگورQ  تی هدايری به کارگ - 3-3

  70   انتخاب سرعت لازمه   ي برانی باتشنهادی پ-1- 3-3

  72  ن ی باتشنهادی پي بر مبناQ  تی منطق اول هداي اجراجی نتا-2- 3-3

  76  يبند    جمع- 3-4

  78  ي انرژي در فضا ی ر نامی محاسبه سرعت لازمه حول مس    دهی ا-4

  78  ) ه ی اولدهی اهیپا( و خروج از مرکز مشخص   ي با انرژ ي مدارییکتای ی  بررس - 4-1

  80   وخروج از مرکز ي انرژيبر در فضا   ماهوارهی نام ری مسی طراح - 4-2

  84   و خروج از مرکز ياسبه سرعت لازمه بر اساس انرژ     مح- 4-3

  87  ها تی در حضور عدم قطع    ی نامری نمو مس - 4-4

  92  یی مدون روش نها  تمی الگور- 4-5

  96  يشنهادی  پتمی عملکرد الگور ل ی و تحليساز  هی شب جی نتا-5



 

 بر  بهینه براي ماهوارهQ توسعه هدایت  

ج   

  96  ی  نام ری مسی و طراح يا بر دو مرحله   ماهوارهيا  صفحه يساز  هی شب- 5-1

  100  ي تحقق مدار تمی عملکرد الگور ج ی نتا- 5-2

  104  بر   ماهوارهي درجه آزاد  6 يساز  هی شبي رويشنهادی  پتمی الگوريری بکارگ- 5-3

  112  ي  کپلرری مسئله غ ی حل اغتشاش ي انتقال حالت برا سی استخراج ماتر-6

  112  يرکپلر ی در حل معادلات غ  ی  روش اغتشاشات خط  -6-1

  122  ه ی پايها سی به کمک ماتر یانی مي و ناوبر تی هدا-6-2

  123   زمان ملاقات ثابت ي اصلاح مدار برا  - 6-2-1

  124   زمان ملاقات دلخواه ي اصلاح مدار برا  - 6-2-2

  126  ی  در محاسبات اغتشاش  کینامیرودی شده آ  ی  واردکردن اثر خط-6-3

  128   نسبت به حل لمبرت     یعملکرد حل اغتشاش    ی و بررس ي ساز  هی شب-6-4

  129  ی  نامری مس نیی و تع ي مرزری مسئله مقاد فی تعر - 6-4-1

  132  فر  بدون در نظر گرفتن اتمس  *C روش   - 6-4-2

  136   با لحاظ کردن اثر اتمسفر *C روش   - 6-4-3

  144  بندي    جمع-7

  145  فهرست مراجع

  

  



 

 بر  بهینه براي ماهوارهQ توسعه هدایت  

د   

  ها شکلفهرست 
  صفحه  عنوان

  2  بر   پرواز ماهوارهکینامی دستم ی ساختار س -1–1 شکل 

  4  ماهایپ برها و قاره  پرواز ماهوارهيها ز فا-2–1 شکل 

  11  نیروهاي وارد بر ماهواره بر   -3–1 شکل 

  14  انروند متعارف تغییرات هد دینامیکی با زم      -4–1 شکل 

  14   روند رایج تغییرات زاویه فراز و زاویه حمله     -5–1 شکل 

  LongMarch  16 مسیر پرواز  -6–1 شکل 

  17   دو مرحله اي  Long March 2C مسیر پرواز فعال  -7–1 شکل 

  17   سه مرحله اي  Long March 2C مسیر پرواز فعال  -8–1 شکل 

  Minotaur  18 ساختار پرواز  -9–1 شکل 

  Proton  19 ساختار و محدودیت هاي پرواز  -10–1 شکل 

  26  پیشران براي رسیدن به سرعت مطلوب      شماتیک جهت بردار ثابت    -1–2 شکل 

  30   شماتیک دستگاه مختصات هدایت و بردارهاي گرانش در آن    -2–2 شکل 

  33  ی  و عرض ی طول ی تی هدانی  شماتیک فرام-3–2 شکل 

  43  ساختار مفهوم وابسته         -1–3 شکل 

  44   سرعت وابسته  تم ی الگورکیشمات -2–3 شکل 

  Q  45  تی سرعت وابسته در هدا   میمفاه -3–3 شکل 

  Q  48نمونه بلوك دیاگرام روش هدایتی      -4–3 شکل 

  50  ی  ضرب خارج   يها  منطقکیاتشم -5–3 شکل 



 

 بر  بهینه براي ماهوارهQ توسعه هدایت  

ه   

  52   مسطح نی زمي وابسته برا  ریساختار مس  -6–3 شکل 

  56   جرم در طول پرواز    راتییتغ  - 7–3 شکل 

  57  بر  ماهوارهشرانی  پيروین - 8–3 شکل 

  Q  58 شده با منطق اول    تیبر هدا زمان ماهواره-نمودار ارتفاع  -9–3 شکل 

  58  )  موتور یبعد از خاموش    (Q شده با منطق اول    تیبر هدا زمان ماهواره- نمودار ارتفاع -10–3 شکل 

  Q  59 شده با منطق اول    تی در طول پرواز هدا   ی سرعت مماس رات یی نمودار تغ - 11–3 شکل 

بعـد از    (Q شـده بـا منطـق اول         تی در طول پـرواز هـدا      ی سرعت مماس  راتیی نمودار تغ  -12–3 شکل  
  59  )  موتور یخاموش

  Q  60 شده با منطق اول    تی در طول پرواز هدا  ی شعاع  سرعت رات یینمودار تغ  -13–3 شکل 

بعـد از   (Q شـده بـا منطـق اول    تی در طـول پـرواز هـدا   ی سرعت شـعاع   راتیی نمودار تغ  -14–3 شکل  
  60  )  موتور یخاموش

  Q  61  تی شده با منطق اول هدا   تی کمبود سرعت در طول پرواز هدا    راتیینمودار تغ  -15–3 شکل 

بعد از  (Q تی شده با منطق اول هـدا تی کمبود سرعت در طول پرواز هداراتیینمودار تغ  -16–3 شکل  
  61  )  موتور یوشخام

 شـده بـا منطـق اول    تی در طول پرواز هـدا قی با نقطه تزريا  هی فاصله زاو  راتیینمودار تغ  -17–3 شکل  
  Q  62 تیهدا

  Q  64 شده با منطق دوم    تیبر هدا  زمان ماهواره-ودار ارتفاع نم  - 18–3 شکل 

  65  )  موتور یبعد از خاموش   (Q شده با منطق دوم     تیبر هدا زمان ماهواره-نمودار ارتفاع  -19–3 شکل 

  Q  65 شده با منطق دوم    تی در طول پرواز هدا  ی  سرعت مماس راتیینمودار تغ  -20–3 شکل 

بعـد از   (Q شـده بـا منطـق دوم         تی در طـول پـرواز هـدا       ی سرعت مماس  راتیی نمودار تغ  -21–3 شکل  
  66  )  موتور یخاموش

  Q  66 شده با منطق دوم    تی در طول پرواز هدا   ی سرعت شعاع   راتیینمودار تغ  -22–3 شکل 



 

 بر  بهینه براي ماهوارهQ توسعه هدایت  

و   

بعـد از   (Q شـده بـا منطـق دوم    تیهـدا  در طـول پـرواز    ی سرعت شعاع  راتیی نمودار تغ  -23–3 شکل  
  67  )  موتور یخاموش

  Q  67  تی شده با منطق دوم هدا   تی کمبود سرعت در طول پرواز هدا    راتیی نمودار تغ -24–3 شکل 

بعد از  (Q تی شده با منطق دوم هدا     تی کمبود سرعت در طول پرواز هدا      راتیی نمودار تغ  -25–3 شکل  
  68  )  موتور یخاموش

طـق دوم   شـده بـا من  تی در طول پرواز هدا  قی با نقطه تزر   يا  هی فاصله زاو  راتیی نمودار تغ  -26–3 شکل  
  Q  68 تیهدا

  72  ن ی روش بات ي ارتفاع برا راتیینمودار تغ  -27–3 شکل 

  73  ن ی روش بات  ي  برا  ی سرعت شعاع رات یی نمودار تغ  -28–3 شکل 

  73  نی روش بات  ي برای سرعت مماس  راتیی نمودار تغ -29–3 شکل 

  74  ن ی روش باتي برا يا  خروج از مرکز لحظه راتیی نمودار تغ -30–3 شکل 

  75  ت ی در حضور عدم قطع   نی روش بات ي ارتفاع برا راتیی نمودار تغ -31–3 شکل 

  75  ت یدم قطع  در حضور ع  ن ی روش باتي برايا  خروج از مرکز لحظه رات یینمودار تغ  - 32–3 شکل 

  79   در صفحه  يضویمشخصه مدار ب  -1–4 شکل 

  81  لومتری ک200 نمونه تا ارتفاع   ی  نامری مسکی -2–4 شکل 

  82   شده  ی  طراح ی نامری مسي انرژ-3–4 شکل 

  83   شده  ی طراح ی نام ری خروج از مرکز مس-4–4 شکل 

  84   و خروج از مرکز مشخص   ي مدار دلخواه با انرژ کی -5–4  شکل

  85   نقطه ک ی مشخص در  ي ممکن با خروج از مرکز و انرژ ي مدارها-6–4 شکل 

  86   محاسبه سرعت لازمه   ي مورد استفاده برا یی مدار نها-7–4 شکل 

  88  ي  در حوزه انرژ   ی و واقعی نامری مس-8–4 شکل 

  90  يزه انرژ  در حو  ی نام ری اصلاح مس-9–4 شکل 



 

 بر  بهینه براي ماهوارهQ توسعه هدایت  

ز   

  90  ي  انرژ ری اصلاح مس ي نمو لازم برا -10–4 شکل 

  97   پروازيا  مدل صفحه  کیشمات -1–5 شکل 

  98  شران ی پيروی نراتیینمودار تغ  -2–5 شکل 

  98  بر   جرم ماهواره راتیینمودار تغ  -3–5 شکل 

  IGM  99 شده توسط     ی طراح ی  نامریصات مسمشخ -4–5 شکل 

  100   مدار مبنا ي خروج از مرکز و انرژ راتییتغ -5–5 شکل 

  101  )  خروج از مرکز  راتییغت ( ي تحقق مدار تمیعملکرد الگور -6–5 شکل 

  101  )ي انرژ  راتییتغ ( ي تحقق مدار تمیعملکرد الگور -7–5 شکل 

  102  يتحقق مدار  م یبر در الگورت   سرعت ماهواره راتییتغ -8–5 شکل 

  102  ي تحقق مدار می بر در الگورت  ات ارتفاع ماهوارهرییتغ -9–5 شکل 

  103  يژ  در حوزه انر   تمی الگوری عملکرد تصادف  وپیت -10–5 شکل 

  103   در حوزه خروج از مرکز    تمی الگوری عملکرد تصادف  وپیت -11–5 شکل 

  104  ) ي انرژوپی تيانتها  (قیمحدوده ارتفاع تزر  -12–5 شکل 

  105  ي درجه آزاد   6 يساز  هیساختار شب  -13–5 شکل 

  106  ی و نام ی واقعشرانی پيروی نسهیمقا -14–5 شکل 

ي تحقـق مـدار    تمیبه کمـک الگـور     ي درجه آزاد  6نمودار ارتفاع بر حسب زمان در پرتاب         -15–5 شکل  
  107  

يشنهادی ـ پتمی سرعت بر حسب زمان حاصـل از الگـور  ی و مماسی شعاعيها  نمودار مولفه  -16–5 شکل  
  108  
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  چکیده
ش اصـلی  چـال . باشـد  رو می   شموضوع تحقیق پی  بر به مدار       براي هدایت یک ماهواره    Qاستفاده از هدایت    

مفهوم سرعت لازمه براي ماموریت انتقال  بازتعریف   از  عبارت است  بر     روي ماهواره  Qبراي کاربرد هدایت    
 جـایگزینی بـراي سـرعت    تا تعریفسنده را بر آن داشت    نوی ،ف ارائه شده  یایرادات موجود در تعار    .مداري
  .الگوریتم تحقق پارامترهاي مداري شد نماید، که این تلاش در نهایت منجر به ارائه ارائهلازمه 

نهاد شده نشان دهنده عملکرد مناسب روش مورد بحـث در      سازي روش پیش    نتایج به دست آمده از شبیه     
کـاملاً   قوت و نکـات منفـی روش پیـشنهاد شـده     قاطندر این گزارش  .باشد بر به مدار می    هدایت ماهواره 

  .تحلیل شده و پیشنهاداتی نیز براي ادامه کار ارائه شده است

هاي دیگري نیـز مـورد توجـه نویـسندگان قـرار           از رهگذر تحقیقات انجام شده در طول این پروژه، روش         
 IGMگوریتم هدایت ترمینال کاربردي به نـام  روش اول یک ال. گرفته و مورد بررسی و ارزیابی واقع شدند       

در فصول بعد نیـز از مـسیرهاي آن   باشد که مشروح جزئیات آن در فصل دوم مورد اشاره واقع شده و         می
  .به عنوان مسیر نامی براي الگوریتم تحقق مداري استفاده شده است

 *Cواقـع شـد، هـدایت    محاسبه سرعت لازمه مـورد توجـه نویـسنده     روش دوم که در حین مطالعه روي        
بـر    نتیجـه قابـل قبـولی بـراي هـدایت مـاهواره           هر چند مطالعات انجام شده روي این الگوریتم        .باشد  می

هاي ورودي به جو بـه دسـت آمـد کـه در فـصلی               روشی براي هدایت محموله   نداشت، ولی در این مسیر      
 و دقـت  بینـی شـده    پـیش  در ایـن روش اثـرات اتمـسفر روي مـسیر    .جداگانه به آن پرداخته خواهد شد   

  .یابد افزایش می
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  مقدمه -1
جنگ جهانی دوم هاي بالستیک در اوایل دهه پنجاه و اواخر      در پی ساخت و عملیاتی شدن اولین موشک       

بر، نیاز جدیدي بـراي توسـعه       هاي موشک و ماهواره    و مرتفع شدن مشکلات تکنولوژیکی طراحی سیستم      
هـاي تولیـد شـده بایـد توانـایی هـدف قـرار دادن         موشک. دسیستم دینامیک پرواز و کنترل آن ایجاد ش 

این مهم بر عهده سیستم دینامیک پرواز و کنترلی  انجام  . بودند  اهدافی را با حداقل خطاي ممکن دارا می       
  . گرفت بود که وظیفه هدایت موشک را بر عهده می

ت موشـک، پایـداري    ن وضـعیت و موقعی ـ    عیـی تتوانست همزمان بـا       سیستم کنترل پرواز موشک باید می     
بـر  . موشک را تضمین نموده و فرامین مقتضی براي رساندن محموله به اهداف خود صادر را و اجراء کند                 

هـاي نـاوبري، کنتـرل پـرواز و هـدایت            سیستم این اساس سیستم دینامیک پرواز و کنترل موشک با زیر         
  :رود بر به کار می  ماهوارههاي بالستیک و شکل گرفت و تا امروز نیز با همین ساختار براي موشک

  
  بر  ماهوارههدایت و کنترل پروازساختار سیستم  -1–1 شکل 

هایی که در تعامل با یکدیگر و بر عبارت است از مجموعه زیرسیستم     سیستم هدایت و کنترل یک ماهواره     
مجموعه سیستم هـدایت  . کننداش در شرایط نهایی مطلوب کار میبر و محمولهر دادن ماهواره باهدف قرا 

  :و کنترل تشکیل شده از سه زیرسیستم زیر است

 سیستم ناوبري •

 اي یا خلبان خودکارسیستم کنترل زاویه •

Missile 
Plant 

Navigation 
Subsystem 

Guidance 
Subsystem 

Control 
Subsystem 

Flight 

Data 

Measured 

Flight 

Data 

Measured  

Flight Data 
Attitude 

Command 

Steering 

Command 
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  سیستم هدایت •

کی سیـستم وضـعیت     هاي دینامی شود سیستم ناوبري با احساس خروجی     همانگونه که در شکل دیده می     
اي و در صورت نیـاز بـه سیـستم هـدایت     وسیله پرنده را محاسبه و براي استفاده به سیستم کنترل زاویه    

سیستم کنترل با دریافت فرامین هدایتی از زیرسیـستم هـدایت، و بـازخورد از وضـعیت        . نمایدارسال می 
  . نمایدیب میوسیله پرنده، بر اساس یک منطق کنترلی ورودي مطلوب سیستم را تعق

وظیفه زیر سیستم هدایت    . نامندبر را  اصطلاحاً مسیر پرواز می      تغییرات زاویه فراز در طی حرکت ماهواره      
سیـستم  هـا توسـط زیـر   عبارت است از انتخاب مسیر مناسب و صدور فرامینی که در صـورت اجـراي آن          

شـود،  ونه که در شـکل دیـده مـی        همانگ. کنترل، وسیله به اهداف مورد نظر خود دست پیدا خواهد نمود          
سیـستم هـدایت   ارتباط زیرسیستم هدایت و ناوبري با خط گسسته رسم شده است، با این مفهوم که زیر             

  :به دو صورت ممکن است مسیر مناسب را ایجاد نماید

- یا حلقه بسته مـی (on-line)که در این صورت هدایت را برخط : سیستم ناوبري با دریافت اطلاعات از زیر    
بـر در ارتبـاط بـا ادامـه مـسیر آن      در این سیستم الگوریتم هدایت بر اساس موقعیت فعلی ماهواره     . نامیم

 . تصمیم گیري خواهد نمود

در . گـردد   اطـلاق مـی  (off-line)که به آن هدایت پیش تنظیم یا حلقه باز یـا   : مستقل از اطلاعات ناوبري   
وازي براي صدور فرمان ندارد و فرامین بر اساس زمـان         این ساختار الگوریتم هدایت نیازي به اطلاعات پر       

در . گـردد  فرامین ذخیره شده در طول زمان اجرا مـی        . گرددمحاسبه شده و در کامپیوتر پرواز ذخیره می       
اي طراحی گردد که در صورت عدم وجود اغتشاش و در شرایط نـامی،        این نوع هدایت باید مسیر به گونه      

 .ایی مطلوب برساندبر را به شرایط نهماهواره

بـر را  ماهواره... گیري و هرچند انواع عدم قطعیتها و تلرانسهاي تولید، اغتشاشات ، نویزهاي سیستم اندازه     
کنند و روش پیش تنظـیم بـه دلیـل عـدم اسـتفاده از شـرایط جـاري هیچگونـه             از شرایط نامی دور می    

میت خود را به دلایـل زیـر از دسـت نـداده و       دهد، اما این روش اه    العملی نسبت به آنها انجام نمی     عکس
  .شودبرها به وفور استفاده میهمچنان در مراحل ابتدایی پرواز ماهواره

بایـست اولاً توسـط سیـستم کنتـرل قابـل اجـرا باشـند و ثانیـاً          فرامین صادره توسط سیستم هدایت می    
ایع که بحث تلاطم پیشران مطـرح      به خصوص در نوع سوخت م     (اي و پایداري    بر را به لحاظ سازه    ماهواره
اغتشاشات و عدم قطعیتهاي موجود ممکن است شرایطی را بـه وجـود         . وارد شرایط بحرانی ننماید   ) است

براي پرهیـز از ایجـاد چنـین    . آورند که یک سیستم حلقه بسته را وادار به صدور فرامین اینچنینی نماید           
 .ین راه حل استشرایطی استفاده از فرامین از پیش تعیین شده بهتر


