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Abstract 
In recent decades, the exploration and use of space has transformed from a mere 

scientific curiosity to a cornerstone of technological innovation. The applications of the 

space industry include earth observation, environment monitoring, accurate navigation, 

fast and secure communications, health and recreational services, which are expanding 

rapidly. In this research, with the aim of identifying the most important and latest 

applications of the space industry, the strategic policy plans of different countries have 

been coded and thematically analyzed. The scope of the research is England, China, the 

United States of America, India, France, Sweden, South Africa, the Netherlands, 

Brazil, the European Union, the United Arab Emirates, the Philippines, and Australia. 

Descriptive analysis method and MAXQDA software were used to interpret and 

analyze the data. The thematic analysis of the documents has identified 29 space 

applications in 6 categories of environmental monitoring and management, navigation, 

safety and security, telecommunications, health and recreation, and tourism.The 

analyzes carried out help the government and organizations in making decisions about 

investing in the development of new and innovative technologies in the space industry. 
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 مقاله پژوهشی

صنعت  یکاربردها یچندوجه دورنمایکاوش در  

مضمون اسناد کشورهای پيشرفته و در  تحليلیی: فضا

 حال توسعه

 

، مریم 1، هاشم بذرافشان*1طالب عبدالهی ،1مجيد حقگو، 1سعيد شاخصی، 1آرش هاشمی

 3اسماعيل جعفرپناه ،2، فاطمه حسابی1عابدی

 
 

 ، ایران، تهرانپژوهشگاه فضایی ایران -1
 گروه سیاستگذاری علم و فناوری، دانشکده مدیریت و اقتصاد، دانشگاه تربیت مدرس، تهران، ایران -2

گروه مدیریت فناوری و نوآوری، دانشکدگان مدیریت، دانشکده مدیریت صنعتی و فناوری، دانشگاه  -3

 تهران، تهران، ایران

 

 
 

 

 چکيده

به  یعلم یکنجکاو کیاز فضا صرفاً از اکتشاف و استفاده  ر،یاخ یهادر دهه

 ییصنعت فضا یشده است. کاربردها لیفناورانه تبد یهاینوآور یسنگ بنا

 ق،یدق یناوبر م،یآب و هوا و اقل شیپا ن،یزم تیریو مد شیشامل پا

که به شدت رو  باشدیم یحیو تفر یو امن، خدمات بهداشت عیارتباطات سر

 نیو متأخرتر نیترمهم ییا هدف شناساپژوهش ب نیبه گسترش هستند. در ا

مختلف کدگذاری و  یاسناد راهبردیِ کشورها ،ییصنعت فضا یکاربردها

 الاتیانگلستان، چین، ا یاند. قلمرو پژوهش، کشورهاهتحلیل مضمون شد

 منطقههند، فرانسه، سوئد، آفریقای جنوبی، هلند، برزیل،  کا،یمتحده امر

و  ریتفس یفیلیپین و استرالیا است. برا ،یعرباروپا، امارات متحده  هیاتحاد

استفاده  MAXQDAافزار و از نرم یفیتوص لیها از روش تحلداده لیتحل

 6کاربرد فضایی در  29شده است. تحلیل مضمون اسناد موجب شناسایی 

مخابرات،  ت،پایش و مدیریت محیط، هدایت و ناوبری، ایمنی و امنی دسته

انجام شده به دولت و  یهالیی شده است. تحلسلامت و تفریح و گردشگر

ی در توسعه یگذارهیگیری در خصوص سرماها در تصمیمسازمان

 .کندیهای جدید و نوآورانه کمک مفناوری
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1 
 مقدمه -1
فراتر  یمل یاکتشاف و استفاده از فضا از مرزها ر،یاخ یهادر دهه

 طور کهشده است. همان لیتبد یتلاش جهان کیرفته و به 

آب و  راتییمانند تغ یاندهیفزا یدهیچیپ یهابا چالش تیبشر

 داتیو تهد یبهداشت جهان یهابحران ،یعیطب یایبلا ،ییهوا

 یهایاستفاده از فناور تیاهم کند،یدست و پنجه نرم م یتیامن

 شدهآشکار  شیاز پ شیمسائل ب نیبه ا یدگیرس یفضایی برا

نه تنها درک ما از جهان  ییفضا یهایفناور عیسر شرفتیاست. پ

و  یتوسعه جامعه انسان یهابرنامه یرا گسترش داده، بلکه اجرا

 ,Miura & Furuyaنموده است ) لیتسهرا  ستیز طیمح

ها و نیازهای از بخش یعیوس فیط ییفضا یا(. کاربرده1988

گرفته تا ارتباطات راه دور را  ستیزطیاجتماعی، از نظارت بر مح

 تیدر ظرف ییفضا یرورت پرداختن به کاربردها. ضردیگیدر برم

جامع و  یهانشیها و بارائه داده یها برافرد آنمنحصربه

 یآگاهانه و استراتژ یریگمیتصم یبلادرنگ نهفته است که برا

 ,Kansakar & Hossainهستند ) یاتیمؤثر، ح یدهپاسخ

2016.) 

کشورها  ،ییفضا هاییحاصل از فناور ییاستفاده از توانا با

خود را  ییدهند، توانا شیخود را افزا یریپذانعطاف توانندیم

نسل  یرا برا داریها بهبود بخشند و توسعه پاپاسخ به بحران یبرا

کنند. بدین ترتیب، اکتشاف فضا و توسعه  تیتقو ندهیحال و آ

 ازمندیاست که ن یاتیو ح یورموضوع ضر کی ییفضا یکاربردها

 های. بررسباشدیم یجهان اسیر مقتوجه و اقدام هماهنگ د

رو به گسترش بوده و  ییصنعت فضا یکاربردها دهدینشان م

اند. به کرده عیو تسر لیامر را تسه نیا دیتحولات فناورانه جد

 ینوآور یبرا زوریکاتال کیبه عنوان  تالیجیعنوان مثال تحول د

 شی. به طور مثال، در پاکندیعمل م ییفضا یدر تمام کاربردها

و  ریتصاو شرفته،یپ یمجهز به حسگرها یهاماهواره طی،یمح

 دهندیو به کارشناسان اجازه م رندیگیبا وضوح بالا م ییهاداده

هوا را در  تیفیو ک نیزم یکاربر ،یاهیدر پوشش گ راتییتغ

 یهااز داده یهواشناس یهاستگاهیکنند. در ا یابیرد یزمان واقع

 شرفتهیپ یوهوا جهت مدل ساز آب راتییسنجش تغ یهاماهواره

آب  راتیینظارت بر تغبه منظور  ییآب وهوا یالگوها ینیبشیو پ

نظارت و کنترل زمینی،  نهیدر زم .شودیو هوا استفاده م

 یآوردر جمع ینقش مهم تال،یجید یربرداریتصو یهاماهواره

 یمل تیامن یو ارتقا یکیتیتحولات ژئوپل براطلاعات، نظارت 

 یهایفناور ،یشناسانوسیو اق یشناسنیر زمددارند. 

را  یاطلاعات ارزشمند تالیجید یربرداریو تصو یبردارنقشه

 کینامیو د یمنابع معدن ،یشناسنیزم یهایژگیدرباره و

-van Meeteren, Trincado) دهندیارائه م هاانوسیاق

Munoz, Rubin, & Vorley, 2022 ،به طور خلاصه .)

پردازش و  ،یآورجمع یهاتیقابل شیبا افزا تالیجید یدگرگون

 ست،یزطیمؤثر مح تیریها، نظارت و مدداده لیو تحل هیتجز

 نی. اکندیرا متحول م یشناسنیزم یهادهیو پد یعیمنابع طب

 یآورآگاهانه، حفاظت از منابع و تاب یریگمیبه تصم هاشرفتیپ

 .کندمیکمک  ایدر برابر بلا

 یکاربردها یریگفناورانه، منجر به شکل که تحولات ییآن جا از

مستمر  یشناخت و بررس شوند،یم ییدر صنعت فضا یدیجد

مقاله  نیبرخوردار است. هدف ا یخاص تیها از ضرورت و اهمآن

در  ییفضا یهایفناور نیآفرتحول لیروشن کردن پتانس

مضمون اسناد  یلبا استفاده از تحل یجهان یهاپرداختن به چالش

 یکاربردها ییکشورهای مختلف به منظور شناسادی راهبر

 یکاربردها تیاست. پرداختن به اهم ییمختلف صنعت فضا

 لیو پتانس یچندوجه یایاز مزا یمستلزم درک جامع ییفضا

مطالعه  نی. ما در اباشدیمسائل مختلف م اب مواجهه یبرا هاآن

ون گوناگ یهامختلف به کاربرد یتوجه کشورها زانیم میقصد دار

را در خصوص  یاستیس یهانشیرا احصاء و ب ییصنعت فضا

به  قیتحق نیانجام شده در ا یهالی. تحلمیها به دست آورآن

در  یگذارهیگیری جهت سرماها در تصمیمدولت و سازمان

مبتنی بر کاربردهای جذاب های جدید و نوآورانه فناوری توسعه

 .کندیکمک مصنعت فضایی 

 شناسی پژوهشروش -2

است و در آن  یلیتحل-یفیتوص تیپژوهش به لحاظ ماه نیا

 یکشرورها  یاسناد راهبررد  یبررس یمضمون برا لیاز روش تحل

شرامل اسرناد    یمختلف استفاده شده اسرت. منرابع مرورد بررسر    

 یهرا اسرت کره توسرط سرازمان     ییمرتبط با حوزه فضا یاستیس

 نیمختلف در نقاط گونراگون جهران تردو    یکشورها گذاراستیس

 یبه عنروان محرور اصرل    ییجستجو، حوزه فضا ندی. در فرآانددهش

 قیر مسرتندات از دو طر  نیر در نظر گرفتره شرده اسرت. ا    قیتحق

مررتبط و   یهرا سرازمان  تیسرا شدند. ابتدا، وب یمختلف گردآور

قرار گرفت و از  یها مورد بررسحوزه نیدر ا گذاراستیس ینهادها

 یآورپرژوهش جمرع   عواسناد و مدارک مرتبط با موض قیطر نیا

مررتبط از   یهرا دواژهیکل بیشد. در مرحله بعد، با استفاده از ترک
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و راهبررد،   اسرت یس ،ینروآور  ،یجمله هوافضا، فضا، علم و فنراور 

 یگوگل انجرام شرد و تعرداد    یآزاد در موتور جستجو یجستجو

 یبه دست آمد. پس از جسرتجوها  زین یقابل بررس یسند راهبرد

 ریر ز یارهایشد که براساس مع ییسند شناسا یادیتعداد ز ه،یاول

 غربال شدند:

نخسررت  اریررکشررورها: مع ییایررجغراف تیرر. تنرروع در موقع1

هوافضرا در   ریپرذ صرنعت رقابرت   یکشور دارا کیحداقل  یبررس

از قراره   یجنروب  یقرا یآفر ت،یاز هر قاره بود )در نها یسطح جهان

 کایآمر ا،یآس از یو امارات متحده عرب نیپیلیهند، ف ن،یچ قا،یآفر

و فرانسه، سوئد، هلند  هیانوسیاق از ایاسترال کا،یاز قاره آمر لیو برز

 و انگلستان از اروپا انتخاب شدند(.

دوم انتخراب   اریر کشورها: مع یافتگی. تنوع در سطح توسعه2

برود. ترلاش    یاقتصاد یافتگیاز سطوح مختلف توسعه یندگانینما

در حال توسرعه و نوظهرور    افته،یاز سطوح توسعه ییشد کشورها

 حضور داشته باشند. قیتحق ییدر نمونه نها

انتخراب،   اریر مع نی: سروم یسند راهبررد  یاطلاعات ی. غنا3

از  یاریبسر  یبرود. اسرناد راهبررد    یخرود سرند راهبررد    تیماه

آن کشرور ارائره    ییفضا یدرباره کاربردها یکشورها اطلاعات کاف

پرژوهش کنرار گذاشرته     نیر ا لیتحل رهیاز دا نیبنابرا کردند؛ینم

 شدند.

از  یکشورها با کسب نظرر از تعرداد   هیفهرست اول یغربالگر

کشور و با در نظر گرفتن  ییصنعت فضا رانیو مد گذاراناستیس

کشورها انجرام شرد.    یهااستیاطلاع از س یآنان برا ازیو ن لیتما

درج شده است. پس از  1نمونه پژوهش در جدول  ییفهرست نها

 ییایر حوزه جغراف 5 زا یسند راهبرد 21جستجو،  ندیفرآ لیتکم

متحرده   الاتیر ا ن،یشد که شامل انگلستان، چر  یمختلف گردآور

 ل،یررهلنرد، برز  ،یجنرروب یقرا یهنرد، فرانسرره، سروئد، آفر   کرا، یآمر

 است. ایو استرال نیپیلیف ،یاروپا، امارات متحده عرب هیاتحاد

 ای غربال: کشورهای انتخاب شده بر مبنای معياره(1) جدول

 در حال توسعه توسعه یافته قاره

 (2آفریقای جنوبی ) - آفریقا

 آسیا
 ( 1چین) 

 ( 1هند) 

 ( 1فیلیپین) 

 ( 1امارات) 

 (1برزیل )  (1آمریکا )  آمریکا

 - (3استرالیا )  استرالیا

 اروپا

 ( 1فرانسه) 

 ( 2سوئد) 

 ( 4هلند) 

 ( 1انگلستان) 

- 

 ( 2اتحادیه اروپا) 

 5 16 مجموع اسناد

 
و  یفیتوصرر لیررهررا از روش تحلداده لیررو تحل ریتفسرر یرابرر

استفاده شده اسرت. در مرحلره اول، اسرناد     MAXQDAافزار نرم

 توانستندیکه م ییهاقرار گرفتند و تمام گزاره قیمورد مطالعه دق

منجر شروند، اسرتخراج شردند. در     ییفضا یبه استنتاج کاربردها

 دیر شد و تلاش گرد بامناسب انتخ یبندمرحله دوم، روش مقوله

مفهوم مستقل مرتبط با اهداف پرژوهش   کی ندهیتا هر مقوله نما

 یشرده بررا   یآورجمع یهااز گزاره کیباشد. در مرحله سوم، هر 

شردند. بره عبرارت     یگرذار کرد مربوطه  یهاقرار گرفتن در مقوله

شدند تا  یشده از اسناد بررساستخراج یهااز گزاره کیهر  گر،ید

 یهااز مقوله یکیشده در آنها در  فیتوص دهیپد ایآ ودمشخص ش

برا   یبنرد . در مرحله چهارم، مقولهریخ ای ردیگیم یمورد نظر جا

انجام شرد. در   یمحور یباز و کدگذار یاستفاده از روش کدگذار

 نیبر  یتیهرا بردون در نظرر گررفتن اولرو     باز، تمام داده یکدگذار

 یشدند. در کدگرذار  یبندمقوله دسته نیو در چند لیها، تحلآن

هرا را از درون  مقولره  ریکه بتوان سا یمقوله اصل نیچند ،یمحور

 نیر مرورد نظرر در قالرب ا    یهاآنها استخراج کرد، انتخاب و گزاره

هرا برا توجره بره     مقولره  ی. سپس فراوانشدند یبندها دستهمقوله

هررا داده ت،یررشررد و در نها یآنهررا بررسرر دهنرردهلیتشررک یکرردها

پرژوهش در   یشردند. چرارچوب مفهروم    ریتفسر  جینتاپردازش و 

  نشان داده شده است. 1شکل 

 
 : چارچوب مفهومی پژوهش(1) شکل

 های پژوهشیافته -3
مختلرف   یسند کشورها 21اشاره شد،  ترشیطور که پهمان

به منظور استنتاج کاربردهای فضایی بررسی شد. با تحلیرل مرتن   

گررزاره برره تفکیررک هررر واحررد تحلیررل،  29تعررداد  ،کامررل اسررناد

در تحلیررل  یاسررتخراج گردیررد و برره عنرروان مجموعرره داده ورود

نشران داده شرده    2قرار گرفتند. ابر کدها در شرکل   مبنامضمون 

 یهرا در مترون مرورد بررسر    آن یاست.  ابر کدها بر اساس فراوانر 

 شیرهرا نمرا  نمودا نیر در ا یبزرگ و کلمات پرتکرار به اندازه جادیا

طرور کره مشرخص اسرت، پرایش محیطری،       . همانشوندیداده م

هواشناسی و نظارت و کنترل زمین به ترتیب کاربردهای پرتکررار  

 .باشندیدر اسناد منتخب م
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 (: ابر کدها2شکل )

 ی. فراوانر کشرد یم ریکدها را به تصو یفراوان زانیم 2جدول 

برره  یردتوجرره کشررورها در اسررناد راهبرر زانیررکرردها مصرردا  م

 .باشدیم ی مختلف صنعت فضاییکاربردها

 یکدها در مجموعه اسناد راهبرد یفراوان زاني: م(2)جدول 

 مختلف یکشورها
Theme Code Frequency 

Earth Observation Environment 179 

Earth Observation Meteorology 118 

Earth Observation Land Surveillance 108 

Navigation Tracking 80 

Earth Observation Disaster Monitoring and Management 63 

Earth Observation Geology 58 

Navigation Navigation 57 

Navigation Mapping 50 

Navigation Timing 46 

Earth Observation Oceanography 38 

Navigation Location 32 

Safety and Security Food security 25 

Safety and Security Security 20 

Safety and Security Defense 18 

Communications Television 16 

Communications Radio 12 

Safety and Security Safety 10 

Health Medical technology 9 

Communications Satellite Communications 7 

Tourism and Recreation Tourism 4 

Safety and Security Object Tracking 4 

Safety and Security Crime prevention 4 

Health Disease surveillance and health risk 3 

Health Coronavirus pandemic 3 

Safety and Security Space Situational Awareness-SSA 3 

Tourism and Recreation Recreation 2 

Health Diabetes 2 

Safety and Security Regulatory enforcement 2 

Safety and Security Cross-border risk 2 

Health Search and Rescue 1 

Safety and Security Energy security 1 

 
 

 یکشرورها  یپررداختن اسرناد راهبررد    زانیر م زین 3جدول 

. همران  کشدیم ریرا به تصو ییصنعت فضا یمختلف به کاربردها

 ن،یزمر  شیپرا  یعنر یطور که مشخص است سه حوزه کاربرد اول 

اسرناد  ها مورد توجه حوزه ریاز سا شتریب تیو امن یمنیو ا یناوبر

 اند.مختلف قرار گرفته یکشورهاراهبردی 

آمرده   3( در شکل یاصل یهااستفاده از کدها )دسته یفراوان

از  یمر یاز ن شیبر ) یفراوان نیشتریاست. چنانچه مشخص است ب

و هردایت و  پرایش زمینری    مربروط بره کردهای دسرته     (ارجاعات

و  نیزمر  شیتوجره بره کراربرد پرا     یدهندهکه نشان ناوبری است

 کشورها است. شتریهای بدر برنامه ،ییهای فضاناوبری در سامانه

. دیر گرد یکدها در اسناد کشورهای مختلف نیز بررسر  عیتوز

مشخص است هر کشرور در اسرناد راهبرردی     4چنانچه در شکل 

ت. انتخاب کاربردها به راهبرد خود به چند کاربرد توجه داشته اس

 یبرخر اسناد راهبرردی  هر کشور در حوزه فضا وابسته است. تنها 

 وجره اکثرر کاربردهرا ت   ایر به تمرام   یجنوب قاییکشورها مانند آفر

به طور مشرخص راهبررد خرود را برر      گری. کشورهای داست کرده

کررده   نیو تردو  میاساس توسعه تعداد محدودی از کاربردها تنظر 

و تنوع کاربردهرا   یفراوان یکم بودن نسب لیتوجه کرد دل دیا. باند

در اسرناد   هایبر فناور دیاروپا تاک هیو اتحاد کایآمر یدر راهبردها

عدم توجره   یبه معنصرفا موضوع  نیو ا استها بوده راهبردی آن

 .ستیکاربردها نبرخی دیگر از به 
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 کشورهای مختلف راهبردی ( در اسنادکاربردها یهای اصل)دسته مقولات ریي: بکارگ (4)شکل 

 

 

 
 

 

 

 استفاده از کدها در اسناد ی(: فراوان3شکل )
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 کشورهای مختلف راهبردی ( در اسنادکاربردها یهای اصل)دسته مقولات ریي: بکارگ (4)شکل 

 

 

 کشورهای مختلف یمضمون اسناد راهبرد ليبر اساس تحل ییصنعت فضا یاربردهاک یبند: طبقه )5(شکل 
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کراربرد فضرایی و    29 یینتایج تحلیل اسناد، منجر به شناسا

زمرین،   و مردیریت  پرایش  ،یمحور موضروع   6بندی آن در دسته

هدایت و ناوبری، ایمنی و امنیت، مخابرات، سلامت و گردشرگری  

 .به شرح زیر شده است

 یمحيطپایش و مدیریت  3-1

 یبررا  ییفضرا  هرای یدسته برر اسرتفاده از فنراور    نیاکاربردهای 

و  یعر یطب یایر آب و هروا، بلا  یالگوهرا  سرت، یزطینظارت بر محر 

بهتر منابع،  تیریمنجر به مد و شناسی تمرکز داردزمین راتییتغ

 شود.زیست میو حفاظت از محیط ایواکنش در برابر بلا

  1پایش محيطی 3-1-1

استفاده یکی از کاربردهای فضایی شامل به عنوان  پایش محیطی

فنراوری  های اطلاعرات جغرافیرایی،   از سکوهای فضایی و سیستم

ای، جهررت مشرراهده، هررای مرراهوارهسررنجش از راه دور و فنرراوری

  یمحیطزیستهای مختلف گیری و تجزیه و تحلیل جنبهاندازه

هرا برا اسرتفاده از حسرگرهای تخصصری،      زمین است. این فناوری

عات ارزشمندی را در خصوص پوشش زمین، کراربری سرطح   اطلا

زدایی، شهرنشینی، کیفیرت هروا و   زمین، سلامتی گیاهان، جنگل

هرا  دهنرد. ایرن داده  آب و همچنین تغییرات آب و هوایی ارائه می

امکان نظارت و ارزیابی تغییرات دما، سررعت و جهرت براد، ترات    

 یفان و طوفران هرا  معلق در هوا، بخار آب، پوشش ابر، بارش، طو

 ،یآبر  یهرا تروده  ،یاهیر پوشرش گ ،  ن،یسطح زم یدما ،ییاستوا

و  خیر رطوبت خاک، عمق و وسعت بررف و   ،یانسان یهاسکونتگاه

هررای انسررانی و طبیعرری و پیشرررفت    درک تررأثیرات فعالیررت 

ند. ایرن  نکهای مدیریت و حفاظت از منابع را فراهم میاستراتژی

کراهش و مردیریت بلایرا ماننرد      بینری، ها همچنین در پریش داده

گیرری آگاهانره و   سوزی، سیل، و طوفران مؤثرنرد و تصرمیم   آتش

 Centre) کننرد میهای زمرین را تسرهیل   حفاظت از اکوسیستم

National d'Études Spatiales, 2022) .یدر اسناد بررس 

رجوع شده اسرت کره     "Environment "بار به کد  179شده 

اسرت.   ییفضرا  یهرا سرامانه  یکاربردهرا  انیتکرار در م نیشتریب

 گرر ید یتکررار در اسرناد راهبررد    اریبا در نظر گرفتن مع نیبنابرا

در راهبررد   تیر اهم نیشتریب یدارا طیمح شیکشورها، کاربرد پا

 . است یمورد بررس یکشورها

                                                 
1 Environment Monitoring 

 2هواشناسی 3-1-2

هرا  های جوی و اثررات آن مطالعه جو، پدیده ،یمنظور از هواشناس

های هواشناسی فضرایی  سیستم ن است.یاطراف زم یبر آب و هوا

هرا، بره   با استفاده از سکوها و تجهیزات فضایی، از جملره مراهواره  

زیست ها بر محیطهای جوی و تأثیرات آنپدیده بیردیابررسی و 

اطلاعات دقیرق و مفیردی    هافناوریپردازند. این اطراف زمین می

ها، بررف و یرخ و   را درباره وضعیت هوا، اقلیم، آلودگی هوا، طوفان

دهند. اسرتفاده از ایرن   آوری و ارائه میهای اقیانوسی جمعجریان

هرای  شدار، و تحلیل در زمینهبینی، هاطلاعات برای نظارت، پیش

یی نظیرر  هرا مختلف هواشناسی بسریار ارزشرمند اسرت. مراهواره    

هرای  های مدار قطبی و مراهواره آهنگ، ماهواره نیهای زمماهواره

مختلف به مشاهده و نظارت برر شررایط    یهاارتفاع در مدار پایین

 Indian Space Research) کننرد آب و هروایی کمرک مری   

Organisation, 2023). 

 3زمينی کنترل و نظارت 3-1-3

سرطح  آوری اطلاعرات از  فضایی برای جمرع  سکوهایها و ماهواره

 شرده یآورجمرع  یهرا داده .گیرنرد قررار مری  ستفاده زمین مورد ا

اهرداف   یبرا توانندیم ییفضا یهاسامانه گریها و دوارهتوسط ماه

ISR  بلادرنرگ، و ارتباطرات    یربرداریتصرو  ،یمانند نظارت نظرام

و سرربازان مرورد اسرتفاده قررار      یمراکرز فرمانرده   نیب شرفتهیپ

از  یعیوسر  فیاطلاعات را از ط توانندیم ISR یهاستمی. سرندیگ

 ،یرادار ،ینور ،یسیالکترومغناطارتباط  زاتیمنابع، از جمله تجه

کننرد.  ایرن اطلاعرات بره      یآورقرمز جمعمادون  یربرداریو تصو

گیری و واکنش به وقایع نظامیان و مسئولان برای نظارت، تصمیم

یرا حروادط طبیعری ارائره      خصرمانه مختلف، از جملره تهدیردات   

ها و سکوهای فضرایی بررای حمرل    شود. از فضاپیماها، ماهوارهمی

 .شودها استفاده میمحموله این

 4بحران  مدیریت 3-1-4

هرای  ها و تجهیزات فضایی برای پایش و مردیریت بحرران  ماهواره

هرای  شروند. ایرن ابزارهرا از داده   طبیعی و مصنوعی اسرتفاده مری  

های طبیعی بینی و پیشگیری از بحرانآوری شده برای پیشجمع

شریوع  سروزی، طوفران و   ، آترش یسرال مانند سیل، زلزله، خشرک 

تواننرد بررای   ای مری کنند. تصراویر مراهواره  ها استفاده میویروس

                                                 
2 Meteorology 
3 ISR: Intelligence, Surveillance, and Reconnaissance 
4 Disaster Monitoring and Management 
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های مصنوعی مانند آلرودگی هروا، حروادط    تحلیل و پایش بحران

صنعتی و حروادط ناشری از ترافیرک اسرتفاده شروند. همچنرین،       

هرای طبیعری   توانند برای پرایش و مردیریت بحرران   ها میماهواره

اسررتفاده شرروند. از   سرروزی جنگلرری و آتشفشررانی ماننررد آتررش 

حسگرهای مختلفی مانند حسگرهای نور، حرارت، رطوبت، فشرار،  

شرود.  آوری اطلاعات استفاده میشتاب، گردش و صدا برای جمع

این اطلاعات برای نظارت برر بلایرای طبیعری و مصرنوعی ماننرد      

ها بر سوزی و سونامی و ارزیابی تأثیر آنزلزله، طوفان، سیل، آتش

 Broad) یر بسررریار ارزشرررمند اسرررتپرررذمنررراطق آسررریب

exploration of space technology’s added value 

in the Netherlands, 2020; South African 

National Space Agency, 2018) 

 1شناسیزمين 3-1-5

 یانقلاب ییفضا یهاسامانه گریماهواره ها و د ر،یاخ یدر سال ها

ا ها بماهوارهاند. کرده جادیا یو اکتشافات معدن یشناس نیدر زم

را قادر  شناساننیبا وضوح بالا، زم نیسطح زم ریارائه تصاو

کارآمدتر از و  ترقیرا دق یشناسنیزم یهایژگیتا و میسازد

 کنند. لیو تحل هیو تجز یبردارنقشه ،شهیهم

امکران را داده اسرت کره     نیشناسان ا نیبه زم یاماهواره ریتصاو

و  یمعردن  ریمانند خطروط گسرل، تخرا    یشناس نیزم یهایژگیو

 نیر کننرد. از ا  یو نقشره برردار   ییرا شناسرا  یرسوب یحوضه ها

اکتشراف و   یمکان هرا بررا   نیبهتر نییتع یتوان برا یاطلاعات م

از سرطح   قیدق ریتصاو رائهاستفاده کرد. با ا یاستخراج مواد معدن

شناسران کمرک    نیتواننرد بره زمر    یم نیها همچنماهواره ن،یزم

کنند که ممکن است  ییرا شناسا یالقوه اب یمعدن ریکنند تا تخا

تواننرد بره   هرا مری  ایرن تکنولروژی   گرفته شده باشند. دهیقبلا ناد

ای را کشف کرده شناسان کمک کنند تا تخایر معدنی بالقوهزمین

با  ،همچنین .و تغییرات سطح زمین در طول زمان را نظارت کنند

هرا و  گری ویژ تروان مری شناسری و معردنی   های زمرین تحلیل داده

. اسرتفاده از تصرویربرداری   کرد استخراج تخایر معدنی را بررسی 

مواد تشخیص  ،2تصویربرداری رادای با روزنه مصنوعی و یفیفرا ط

شناسررایی سرراختارهای   و از معررادنبرررداری معرردنی و نقشرره 

ها ابزارهای این فناوریبه طور کلی . سازدرا ممکن میزیرسطحی 

 جهرت سران و کاوشرگران معردنی    شنازمین در دستقدرتمندی 

                                                 
1 Geology 

2 SAR - Synthetic Aperture Radar 

 Indian)خواهنرد برود   اکتشافات و درک بهتر از زمرین   توسعه

Space Research Organisation, 2023). 

 3شناسیاقيانوس 3-1-6

در مطالعه  یدیکل یبه ابزار ییفضا یهاسامانهدر سالهای اخیر 

پهنه رصد  یبرا لهیتنها وس رایاند، زشده لیتبد هاانوسیاق

بالا  کیبا قدرت تفک ییتوسط حسگرها هاانوسیگسترده اق

 .هستند

ها اطلاعات  انوسیمعمول که در مورد اق یریگاندازه یپارامترها

 عبارتند از: دهندیست مبد یادیز

با استفاده از حسگر مادون قرمز )با  ایسطح در یدما •

 کی)با تفک رفعالیغ ویکروویما کیلومتر( یا 1حدود  یمکان کیتفک

 ،کیلومتر(  25حدود  یمکان

)که حضور  فیط یدر قسمت مرئ انوسیرنگ اق •

را  لیکلروف ی( حاویکروسکوپیم یها)جلبک توپلانکتونیف

 ،دهد( می صیتشخ

و  انیجر یریگاندازه جهیو در نت ایفاصله با سطح در •

 فعال( یرادار یسنجبا استفاده از ارتفاعارتفاع موج )

، سرعت باد و  خیمانند سطح  انوسیاق یپارامترها ریسا •

 .سطح دریا یشور

 ،یشناس انوسیمختلف در اق یپارامترها یریاندازه گ یبرا

 یسیالکترومغناط فیمختلف ط یش هااز بخ ییفضا یهاسامانه

و  ی( و از دو نوع حسگر رادارویکروویمادون قرمز، ما ،ی)مرئ

 ییفضا یحسگرهاکنند.  یاستفاده م یریاندازه گ یبرا کالیاپت

ساطع شده از سطح  شعشعاتت یری)با اندازه گ  رفعالیبه روش غ

 یریه گو انداز ایسطح دربه  گنالیفعال )با ارسال س ای(  ایدر

 .کنندی( کار میبازگشت گنالیس

فاصرله ترا    یریر انردازه گ  یبرا ییویاز امواج راد یرادار زاتیتجه 

از ارتفراع   تواننرد یحسرگرها مر   نیکنند. ا یاستفاده م ایسطح در

از  کالیاپت یکنند. حسگرها یریرا با دقت بالا اندازه گ ایسطح در

 یریر گانردازه   یاشرود، برر   یگرفته مر  ایکه از سطح در یریتصاو

 یو بادها استفاده م اناتیجر انوس،یآب اق رنگمانند  ییپارامترها

 انوسیر اق یبرالا و مادون قرمز با حضور ابر در  یکنند. حسگر مرئ

از  تواننرد یمر  ویکروویمرا  یگنالهای. در مقابرل، سر  شودیمحدود م

امکران   ویکروویمرا  یحسرگرها  جره یابرها عبور کننرد؛ در نت  انیم

را دارند امرا عمومراً    ییمختلف آب و هوا طیدر شرا یبردار ریتصو

                                                 
3 Oceanography 
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و مرادون   یمرئر  یحسرگرها نسبت بره   یترنییپا یریوضوح تصو

h Indian Space Researc) میکننررردقرمرررز ارائررره 

2023, Organisation).  

 هدایت و ناوبری 3-2

 ینقش مهم یو ناوبر تیهدا کاربردهایدر ییفضا یهاسامانه

 یناوبر ت،یهدا ،یابیمکان زاتیها حامل تجهسامانه نی. ااندیافته

 ریو مس تیموقع نییتع یزمان هستند که برا یهمگام سازو 

 ییهوا هیقلن لیوسا ،ینیزم هینقل لیو کنترل وسا تیپرواز، هدا

ها و )مانند ماهواره ماهایضاپبالنها و پهپادها( و ف ها،مای)مانند هواپ

 . روندیها( به کار مموشک

 1رهگيری 3-2-1

از  یریجلروگ  یبررا  ییفضرا  اءیاشر  یو فهرست بند یابیامروزه رد

فضرا  متخاصرم در   یهرا  تیر و دفاع در برابر فعال یبرخورد تصادف

 یتکه کوچک از زباله ها کی یحت. .پیدا کرده است تیاهم اریبس

 یهرا  بیباعر  آسر  توانرد   یخود م یسرعت بالا لیبه دل ییفضا

در مردار   یشرتر یب یسکوها وها شود. هر چه تعداد ماهواره یجد

 ازیر مورد ن یمنیاز ا نانیاطم یبرا یشتریب یهماهنگ رند،یقرار گ

برا اسرتفاده از   ، هرا تحلیل موقعیرت و مسریر مراهواره   خواهد بود. 

. ایرن  جزئی از فرآیند رهگیرری فضرایی اسرت   های دریافتی، داده

ریرزی شرده   ها شامل بررسری سرلامت و مانورهرای برنامره    تحلیل

. برخورد برا  است ،هاعمر و کارایی آن به منظور افزایش ،هاماهواره

قطرع یرا   شرامل   داشته باشد یتواند عواقب مخرباشیاء فضایی می

های زباله کنترل ایجاد میدان وکاهش دسترسی به اطلاعات مهم 

های دیگرر  تواند باع  آسیب و نابودی ماهوارهکه میاست ) نشده

های فضایی، اهمیرت برالایی بره    . برای حفظ پایداری سامانه(شود

شرود ترا از ترأمین    ردیابی و کنترل دقیق اشیاء فضرایی داده مری  

ها تا حد ممکن اطمینران  امنیت و حفظ عملکرد مؤثر این سامانه

 .( ,2010Guo & Wu) حاصل شود

  2ناوبری 3-2-2

هرای زمرانی   ،  با استفاده از سیگنالایماهواره های ناوبریسیستم

عررر   ،ییایررجغرافهررا، مکرران خررود )طررول ارسررالی از مرراهواره

و ارتفرراع( را بررا دقررت بررالا ) از چنررد متررر تررا چنررد   ،ییایررجغراف

هرای نراوبری   در حال حاضر سیسستم. میکنند نیی( تعمتریسانت

                                                 
1 Tracking 
2 Navigation 

، GPS ،GLONASS هررایامانهسرر پوشررش جهررانی ، بررا فعررال،

BeiDou  و Galileo ای هررای منطقررههسررتند . سیسررتم

نیرز بررای افرزایش دقرت      IRNSS و QZSS ای ماننرد مراهواره 

هرا  شروند. ایرن سیسرتم   ناوبری در یک منطقه خاص استفاده مری 

هرای  هرا و کشرتی  ها، از پهپادها، برالن علاوه بر استفاده از ماهواره

 UK) کننداستفاده می های کمکیامانهسبه عنوان  استراتسفری

2022, Space Agency Corporate Plan). 

  3یابیمکان 3-2-3

 GNSS  ایر  یجهران  ابیر  تیموقع ستمیمکان از س نییتع یبرا

 الاتیر امتعلرق بره   ) GPS. به طور مثال سرامانه  شودمیاستفاده 

مراهواره اسرت کره در ارتفراع      31متشرکل از   یسرتم یس (متحده

 یم نیزم( به دور لیما 12550)حدود  یلومتریک 20200حدود 

را با سرعت نور به سمت زمرین   ییابمکانهای سیگنال و چرخند

-ها را در زمران یاب زمینی سیگنالکنند. دستگاه مکانارسال می

کند و با محاسبه اختلاف زمان دریافتی، های متفاوت دریافت می

با  در نهایت موقعیت مکانی. کندمیفاصله از هر ماهواره را تعیین 

-یمر ایستگاه مشخص  انجام محاسبات هندسی مکان جغرافیایی

 هرای دریافرت شرده از   دادهیابی انجام شده توسرط  از مکان. شود

 GNSS  بررداری، ردیرابی، و   نقشره  ، در کاربردهای ثانویره ماننرد

 .گردداستفاده میجستجو و نجات  یهاتیمأمور

  4یبردارنقشه 3-2-4

 .شودمیبرداری جزء کاربردهای سنجشی و پایشی محسوب نقشه

ی، پس از ربرداریفرآیند تصوهای استخراج شده در در واقع نقشه

برداری منتقل افزارهای نقشهبه نرم های مکانی،تلفیق با داده

های افزارهای دیگر)دادهشوند تا به صورت قابل استفاده در نرممی

دیجیتال( تبدیل شوند. باید توجه کرد که تصویرهای مناسب 

خاص )مانند  یهایژگیدارای شرایط و و یبرداربرای نقشه

شانی مکانی و قدرت تفکیک تعریف شده( هستند که باید همپو

ها و در زمان تصویربرداری رعایت شود. تمام انواع ماهواره

زمینی کاربرد دارند اما  یهادر تهیه نقشه یسکوهای استراتوسفر

 Guo) ها به هدف و نیاز تعیین شده وابسته استاستفاده از آن

& Wu, 2010). 

                                                 
3 Locationing 
4 Mapping 
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  1سازیهمزمان 3-2-5

سرازی، بره عنروان یکری از کاربردهرای فضرایی، اهمیرت        همزمان

های مختلف فعالیت دارد. این کاربرد با استفاده بسیاری در زمینه

فراهم آوردن امکان  (GNSS) یابی جهانیهای موقعیتاز سامانه

آورد. از جملره ایرن   زمان دقیق با دقت بسریار برالا را فرراهم مری    

سریم تلفرن و   هرای بری  سازی شبکهتوان به هماهنگکاربردها می

های پخش رادیویی دیجیترال، کاربردهرای تجراری    داده، ایستگاه

های بندی در شبکههای مالی، ابزار دقیق، زمانمربوط به تراکنش

های مرتبط برا محاسربات   ای و سایر زمینههوارهبر ، ارتباطات ما

هرای ارتبراطی، کراهش    زمانی اشاره کرد. بهبود عملکرد سیسرتم 

هرا و بهبرود همراهنگی    گیرری ها، افرزایش دقرت در انردازه   هزینه

دقرت  برا  زمان  ضرورت و اهمیت دستیابی به ،مختلف هایفعالیت

 UK Space Agency Corporate) کنرد مری را توجیره   بالا

Plan, 2022). 

 ایمنی و امنيت 3-3

در نظررارت و حفاظررت از  ینقررش مهمرر ییفضررا یهرراسررتمیس

، هرا از جملره نظرارت برر مرز    ت،یر نو ام یمنیمختلف ا یهاجنبه

 فررایمقررررات ا یو اجرررا یدفرراع یهررایاسررتراتژ ا،یرربلا تیریمررد

 یمنر یا نیمررتبط برا تضرم    یهادسته شامل برنامه نی. اکنندیم

بره   یدگیرسر  نیو همچنر  یاتیح یهارساختیو ز هاییافراد، دارا

 است. یتیو خطرات امن داتیتهد

 2امنيت 3-3-1

 و سرکوها  هرا، ایسرتگاه  هرا، هوارهمرا  فضایی مثل تجهیزات امروزه،

 و زنرده  امنیرت موجرودات   افرزایش  در حیراتی  نقشی فضاپیماها،

 و شررهری یهررارسرراختیز نگهررداری. کننرردمرری ایفررا طبیعررت

 توسرط  شرده  ارائره  ضرروری  مهرم و  خدمات دلیل به ی،المللنیب

 از فضرایی  یهرا یفنراور  .اسرت  برخروردار  زیادی اهمیت از ها،آن

 ؛کنندیم پشتیبانی هستند، مهم بشریت رفاه برای که موضوعاتی

 شرررایط مرردیریت طبیعرری، بلایررای زمرران وقرروع در امدادرسررانی

 امنیرت ترأمین   سرلامت،  بهبرود  هروایی،  و آب اقدامات اضطراری،

 کاربردهررای جررزء دیگررر یهرراحرروزه از و بسرریاری آب و غررذایی

 Broad exploration)شروند می محسوب فضایی یهایفناور

                                                 
1 Timing 
2 Security 

of space technology’s added value in the 

Netherlands, 2020).   

 3ایمنی 3-3-2

 ایر قبرل   در قسمتهایکه  ییفضا زاتیتجه یاز کاربردها یاریبس

 ایر انسران   یمنر یموجرب بهبرود ا   یاست به شکل شدهبعد عنوان 

تواننرد در  هرای فضرایی مری   . سرامانه شودیانسان م ستیز طیمح

کمرک کننرد. ایرن    ها بخشایجاد ارتباطات مطمئن و دائمی بین 

بینری حروادط و   یست و پریش زها قادر به نظارت بر محیطسامانه

طبیعی و غیرطبیعی هسرتند. برا تصرویربرداری از منراطق      یبلایا

تروان ایرن حروادط را    دیده و ارائه اطلاعات جغرافیایی، مری آسیب

بهتر ارزیابی کرد و در عملیات امدادرسانی بهتررین تصرمیمات را   

تواننرد در رهگیرری   های فضایی مری اتخات کرد. همچنین، سامانه

بره کمرک اطلاعرات    )پرنده ناشناخته و ایجاد ایمنی پررواز  اشیاء 

نیز نقش داشته باشند. این کاربردها باع  بهبود  (ناوبری و کنترل

صرنعت هوافضرا و کراهش     زیست انسانی، محیط زیسرت و ایمنی 

 UK Space Agency) شرروندخطرررات مرررتبط بررا آن مرری

Corporate Plan, 2022). 

 4امنيت غذایی 3-3-3

ای و سکوهای فضایی با ارائه اطلاعات جرامع و  های ماهوارهسامانه

 کشراورزی و  در بخرش  هرای مختلرف تولیرد   دقیق در مورد جنبه

گرذارد،  شرایط محیطی، که بر تولید و دسترسی به غذا تأثیر مری 

کننرد. ایرن تجهیرزات قادرنرد     به امنیت غذایی جامعه کمک مری 

سطح و نوع محصولات کشت شده در مناطق مختلف را شناسایی 

هرا را پرایش کننرد. ایرن     گیری کرده و رشد و سلامت آنو اندازه

ل خرابری محصرول و   اطلاعات به تخمین برازده، شناسرایی عوامر   

هرای  . سرامانه کنرد مری ریزی جهت مداخلات انسانی کمک برنامه

، سیل، طوفران و  یسالفضایی قادرند خطرات طبیعی مانند خشک

بینری کننرد کره ایرن فرآینرد بره       هجوم آفرات را پرایش و پریش   

و تأثیر بلایرا   میکندسازی کشاورزان و متولیان دولتی کمک آماده

در  یاطلاعرات بره روز و دقیقر    ،جهیرزات دهد. این ترا کاهش می

و  یرساندهند و به اطلاعهای امنیت غذایی ارائه میمورد شاخص

هایی که با هدف بهبود امنیرت غرذایی   ها و برنامهارزیابی سیاست

 Broad exploration of) نماینرد اند، کمرک مری  تدوین شده

                                                 
3 Safety 
4 Food Security 
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space technology’s added value in the 

Netherlands, 2020). 

  1امنيت مرزها 3-3-4

سرازی  تواند بره ایمرن  ها و سکوهای فضایی میاستفاده از ماهواره

. تجهیرزات فضرایی   کمک کندها مدیریت بحرانو مرزها و مناطق 

 استراتسرفری های های رصد زمین، پهپادها و کشتیمانند ماهواره

های برا وضروح برالا از منراطق مررزی را بره       قادرند تصاویر و فیلم

تهدیدات احتمالی مانند عبور غیرقرانونی، قاچرا  و   دست آورده و 

هرای  سرامانه . همچنرین،  کننرد یا تعر  به منراطق را شناسرایی   

فضایی قادرند نیروهای گشت مرزی را در زمین، دریرا و   مخابرات

 اقردامات  تا هوا به هم پیوند داده و اطلاعات را به اشتراک بگذارند

وه، رادارهرای فضرایی   . بره عرلا  انجام شرود  ی کاملهماهنگ با لازم

کره توسرط    ،قادرند اهداف متحرکی مانند هواپیماهای فو  سبک

را بر فرراز زمرین و دریرا     ،شوندقاچاقچیان مواد مخدر استفاده می

 .کندشناسایی 

  دفاع نظامی 3-3-5

بره   وکاربردهای فضایی در حوزه دفاع نظامی اهمیت زیادی دارند 

انرد. از  ی تبدیل شدهمنابع ارزشمندی در استراتژی نظامی و دفاع

ها و سکوهای فضایی برای انجرام امرور مختلرف نظرامی و     ماهواره

آوری اطلاعات، نظرارت،  دفاعی از جمله برای ارتباطات امن، جمع

استفاده  یابی و ارتباط با پرسنل و مراکز دوردستناوبری، موقعیت

شود. مهمترین کاربردها شرامل کسرب اطلاعرات، جسرتجو و     می

شوند که برای حفاظت از مرزها، جستجو و شناسایی شناسایی می

عوامل دشمن و یا خرابکراران اهمیرت دارنرد. ارتباطرات امرن بره       

دهند تا در فواصرل طرولانی و حتری در    نیروهای نظامی اجازه می

هرای ارتبراطی سرنتی ممکرن اسرت      مناطق دوردستی کره روش 

رتبراط  غیرعملی یا غیرممکن باشد، با یکدیگر و فرماندهان خرود ا 

یابی سراسری به نیروهای نظامی های موقعیتبرقرار کنند. سامانه

دهند که مکان خود را مشخص کنند و مختصات این امکان را می

گیری ارائه دهند. همچنرین،  دقیق هدف را برای رهگیری و هدف

تواننررد برررای مانورهررای مررداری، اتصررال، سررکوهای فضررایی مرری

ای دیگر استفاده شوند کره ایرن   هگیری و یا تعمیر سامانهسوخت

 دهرد های موجود را افزایش میفرآیند عملکرد و طول عمر سامانه

(Broad exploration of space technology’s added 

value in the Netherlands, 2020). 

                                                 
1 Cross-Border Risk 

 2امنيت انرژی 3-3-6

اد و نظرارت  ها و سکوهای فضایی به منظور ایجاستفاده از ماهواره

هرای تجدیدپرذیر ماننرد    ویژه انررژی های تولید انرژی، بهبر سایت

، بره عنروان   های خورشیدی و بادینیروگاه صفحات خورشیدی و

یکی از راهکارهای اساسی برای افزایش امنیرت انررژی محسروب    

مردت و  شود. این تجهیزات به دلیل پوشش گسترده، طرولانی می

یرابی و نظرارت مرؤثر برر     ابلیت مکانهای مخابراتی، قایجاد شبکه

هرای فضرایی   کننرد. داده های تولیرد انررژی را فرراهم مری    سایت

هرای  هرای صرنعت انررژی   توانند نقش مهمی در حرل چرالش  می

تجدیدپذیر فراساحلی ایفا کنند و باع  کاهش هزینه تولید انرژی 

از منابعی نظیر باد، موج و جزر و مد فراساحلی شروند. بره عرلاوه،    

یش خطوط انتقال نیرو و خطوط لوله نفت و گراز نیرز از دیگرر    پا

های فضایی است که در حفظ و افزایش امنیرت  کاربردهای سامانه

 .بالایی دارد یباشد و در حال حاضر تقاضاانرژی مؤثر می

 3پيشگيری از جرائم 3-3-7

بررای پیشرگیری و تحقیرق دربراره      های فضاییسامانهاستفاده از 

شررود. ای مهررم فضررایی محسرروب مرری جرررم، یکرری از کاربردهرر 

ای، بره  گیری از تصراویر مراهواره  های مجری قانون با بهرهسازمان

های مشکوک مانند قاچا  مواد مخدر، مهاجرت نظارت بر فعالیت

مراجع قانونی قادرنرد برا کمرک     پردازند.غیرقانونی و تروریسم می

ای هر ، فعالیرت کردهاین تجهیزات مظنونین را شناسایی و ردیابی 

 ن،یر رصد کنند. عرلاوه برر ا   را مانند قاچا  مواد مخدر ،غیرقانونی

مکان ارائه دهند که به  کیاز  یقیدق ریتوانند تصاو یماهواره ها م

منراطق   تیوضرع از  یدهد تا درک بهترر یقانون اجازه م انیمجر

 انیر بره مجر  نیهرا همچنر  به دست آورند. مراهواره  نیممختلف ز

دوردسررت را  یهررادر مکرران تیررفعالنظررارت بررر  ییقررانون توانررا

و  دیدر آن مناطق، مف نیمظنون یابیرد یبرا ژهیکه به و دهند،یم

هرا و سرکوهای   در نتیجره، برا اسرتفاده از مراهواره     .است یضرور

هرای  توان به پیشگیری از وقوع جرم و کاهش فعالیرت فضایی، می

 Broad) کمک کرد اجناسغیرقانونی مانند قاچا  مواد مخدر و 

exploration of space technology’s added value 

in the Netherlands, 2020). 

                                                 
2 Energy Security 
3 Crime Prevention 
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 1اعمال قوانين 3-3-8

ها و فناوری فضایی به منظرور اجررای مقرررات    استفاده از ماهواره

هرا  هوایی و فضایی از اهمیت بالایی برخوردار است. ایرن فنراوری  

هرا،  طرات، اسرتفاده از طیرف فرکرانس    برای تنظیم و کنترل ارتبا

هرا و  هحمل و نقل فضایی تجاری، مانند پرتاب و ورود مجدد پرتاب

هررای سررنجش از راه دور تجرراری مررورد اسررتفاده قرررار   فعالیررت

هایی مانند کمیسیون ارتباطات فدرال آمریکرا و  گیرند. سازمانمی

اداره هوانرروردی فرردرال وزارت حمررل و نقررل آمریکررا، مسررئولیت 

ها را بر عهده دارند. اعمال قوانین و ظیم و نظارت بر این فعالیتتن

اطمینرران از عرردم تررداخل   حصررول مقررررات، همچنررین باعرر  

هررای دیگررر در سررطح بررا فعالیررت فعالیتهررای هرروایی و فضررایی

شود. از این رو، اعمال قوانین و مقرررات فضرایی از   المللی میبین

 ت.ایی اسجمله کاربردهای اصلی و حیاتی فناوری فض

 2رهگيری اشيا 3-3-9

ها های فضایی و افزایش تعداد ماهوارهبا توجه به گسترش فعالیت

و سررکوهای فضررایی، رهگیررری دقیررق اشرریاء فضررایی، از جملرره  

یری گرهبنابراین سطح کوچک، ضروری است.  با های فضاییزباله

اشیاء فضایی به عنوان یکی از کاربردهای حیراتی فضرایی مطررح    

تصررادفی و مرردیریت  هررایوگیری از برخورداسررت کرره برررای جلرر

های جدی، بسریار اهمیرت دارد. ایرن    های مرتبط با آسیبریسک

 و اشریاء فضرایی   مکان و مسریر حرکرت   فناوری به صورت مداوم

هرا را  آن آینرده های فضایی را مشخص حرکت کرده و مسیر زباله

رهگیرری،  فرآیند  درکند. با اطلاعات به دست آمده می ینیبشیپ

هرایی بررای جلروگیری از    انجرام و برنامره   ضروریقدامات ایمنی ا

 (Guo & Wu, 2010) شودمیدر نظر گرفته احتمالی برخورد

 3فضایی-آگاهی از مخاطرات هوا 3-3-10

 بررای  فضا در اشیاء موقعیت بینیپیش و ردیابی تشخیص، توانایی

 مهرم  بسریار  فضایی هایفعالیت پایداری و فضایی عملیات ایمنی

 و هرا مراهواره  پررواز  مرداومت  و دیرد  گسرتره  بره  توجره  برا . است

 از یرافتن  آگراهی  در نقش مهمری  هافناوری این فضایی، سکوهای

 ینرور  یهرا تلسرکو   و رادارهرا  مثرال،  عنوان به. دارند مخاطرات

 یک مسیر. شودمی استفاده فضا در ردیابی اشیاء و شناسایی برای

کشرش   و سرعت اندازه، گرفتن نظر در با توانیم را فضا در جسم

                                                 
1 Regulatory Enforcement 
2 Object Tracking 
3 Space Situational Awareness 

 بررای  دانشرمندان . کررد  بینری پریش  فضا در اجرام دیگر گرانشی

 و محاسربات ریاضری   از ترکیبری  فضرا،  در اجرام مکان بینیپیش

 Broad) رنرد یگیمر  کرار  بره  را کرامپیوتری  یهرا یسراز هیشب

exploration of space technology’s added 

value in the Netherlands, 2020). 

 مخابرات 3-4

 یهامانند شبکه نیازهااز  یاگسترده فیاز ط یارتباط یهاماهواره

 یبانیپخش و سنجش از راه دور پشت ،ینترنتیخدمات ا ،یمخابرات

را در سراسرر   یاچندرسرانه  ارتباطات انتقال صدا، داده و و کندیم

را در  ییهرا یفنراور  از کاربردها دسته نی. اکنندیم لیجهان تسه

به اطلاعات را  یو دسترس هاهگیرد که ارتباطات و تبادل دادبرمی

 .کندمی ریپذامکان عیوس مناطقدر 

 4مخابرات رادیو تلویزیونی 3-4-1

 مراهواره  یرک  تلویزیرونی،  و رادیویی یهاگنالیس پخش منظور به

 سکوی یک یا گیردقرار می استوا خط بالای آهنگ زمین مدار در

 سیگنال سکو یا ماهواره. شودمی مستقر فضا از اینقطه در فضایی

 ارسرال  زمرین  بره  سرپس  و تقویرت  زمینی دریافت، ایستگاه از را

 سیگنال به یاماهواره هایگیرنده توسط ارسالی، سیگنال. کندمی

 شرایطی در. شودمی تبدیل رادیو یا تلویزیون توسط قابل دریافت

 باشد کم ای،مقیاس مدارهای ماهواره در زمین، از سکو ارتفاع که

  .( ,2018Futures)دارد  وجود مستقیم سیگنال امکان دریافت

 5مخابرات داده 3-4-2

 دیگرر  طررف  از. یابرد مری  بیشتری اهمیت روز به روز داده انتقال

 این و یابدمی افزایش نمایی صورت به شده منتقل هایداده حجم

 جوابگروی  قبلری  یهرا روش و تجهیرزات  کره  اسرت  آن معنری  به

 زمرین  هرای مراهواره  قبرل  هرا سال از بود. نخواهند آینده نیازهای

 فراهم محدود نرخ با را دنیا نقاط تمام به داده انتقال امکان آهنگ

پهپراد،   پرایین،  ارتفراع  هایماهواره اخیر یهاسال اما در. اندهکرد

 یهرا شربکه  ایجراد  در یمؤثر بسیار ها نقشکشتی هوایی و بالون

 مناسرب  ارتفراع  دلیرل  به هاسامانه این. ندینمایم ایفا داده انتقال

 که کم چندان نه و گردد سیگنال تاخیر  باع که زیاد چندان نه)

 یهرا شبکه ایجاد برای مناسبیحل ( راهباشند داشته محدود دید

 Philippine)هسرتند   دوردسرت  و شهری نقاط در داده انتقال

                                                 
4 Radio Television Communication 
5 Data Communication 
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Council for Industry, Energy and Emerging 

Technology Research and Development, 2021). 

 سلامت 3-5

در بهبرود و ارتقراء سرلامت     یمتعدد یکاربردها ییفضا یآورفن

 یآمادگ جادیو ا هیاول یبا ارائه هشدارها ییفضا یهاستمیدارد. س

و  یعفرون  یها یماریب وعیش ،یدر مورد بهداشت عموم یاضطرار

 ایر دورافتراده  مداخلات در منراطق   یو نظارت بر اثربخش رداریواگ

   .دارند یمخاطرات بهداشت کاهشدر  یش مهمکم برخوردار،  نق

 1خدمات پزشکی 3-5-1

 یی،فضا یفناور هایکاربرد ی ازکیبه عنوان  یخدمات پزشکارائه 

 در سرطح زمرین و   افرراد ی برای های بهداشتارائه مراقبت با هدف

 .مطرح شده استفضانوردان در فضا 

 ینیبرال  یارائه مراقبت ها یمتداول برا یروش از راه دور  یپزشک 

 یفنرراورداده و برا اسرتفاده از    یرسرراختهایز قیر اسرت کره از طر  

انتقرال   یتوانرد بره سرادگ    یروش م نی. اشودیاعمال م شرفتهیپ

کنتررل   یها یتا جراح یپزشک یهاجهت مراقبت یمتن یهاامیپ

که هر فرد  کندیم نیمتض دورپزشکی از راهشده از راه دور باشد. 

 یهرا بره مراقبرت   ازیر در صرورت ن  ،یا در فضا در مناطق دوردست

 قیر را از طر ازیر اطلاعرات و خردمات مرورد ن    ،یو پزشک یبهداشت

 مرررداوای کنرررد. افرررتیدر کیرررروبوت زاتیرررشررربکه داده و تجه

 ماریو رفاه ب یهای بهداشتمراقبت جی، بهبود نتاشدهیسازیشخص

 Indian Space Research) کنررردرا فرررراهم مررری 

Organisation, 2023) . 

 2سلامتی سکیو رهای واگيردار رصد بيماری 3-5-2

را از  یطیمح ستیز عیو فجا هایماریگسترش ب ییفضا زاتیتجه

و  نیزمر  یعر یطب طیمحر  راتییتغ رصد مانند ،میمستق ریطر  غ

 ییروشنا رییو تغ یآلودگ راتییدر رفتار انسان )مانند تغ راتییتغ

 یریر گانردازه های حسگرهای پوشریدنی،  و استفاده از دادهشبانه( 

از  یعفرون  یهرا یمرار یب وعیش ینیبشیپ یبرا نیکنند. همچنمی

. به عنوان مثال، با ارائره  شودیاستفاده م یطیمح یهاداده یابیرد

منتقرل   یهرا یمرار یب وعیشر  دیر کل سطح آب، که یاطلاعات دما

 .شرود یوبا هشدار داده مر  وعیآب است، درباره ش قیشونده از طر

ی ارتباطات جهان لیتسه ،کیولوژیدمیاپ یهاداده لیو تحل هیتجز

هرای  یماریب وعیواکنش به ش ه،یهشدار اول یهاستمیس تیتقو و

                                                 
1 Medical Services 
2 Disease Surveillance and Health Risk 

 نظرارت  بخشد وی را سرعت میبهداشت عموم یو آمادگ واگیردار

 ی. فنراور کنرد را ممکرن مری   یسلامت ریسک یابیو ارز یماریبر ب

و  یارتبراط  یهرا تیقابل ،یتیموقع یبا ارائه آگاه نیهمچن ییفضا

 ،یاضطرار یواکنش پزشک اتیعمل یبرا نابعم صیتخص یابزارها

 یبانیبشردوسرتانه پشرت   یهرا و کمرک  ایپاسخ به بلا یهااز تلاش

 یهرا و ارائه مراقبت یعموم سلامت یآورتاب تیو در نها کندیم

 Centre) دهرردیمرر شیافررزا یجهرران اسیرررا در مق یبهداشررت

National d'Études Spatiales, 2022; Swedish 

Space Corporation, 2022) 

 های خاصبيماری 3-5-3

شرامل   ییکراربرد فضرا   کیر نادر به عنروان   یهایماریبشناسایی 

و  صیتشرخ  قرات، یتحق شربرد یپ یبررا  ییفضا یاستفاده از فناور

 یپزشرک سرت یز قرات یاسرت. تحق  یکیدرمان اختلالات نادر و ژنت

 زگرررانش،یر و در شرررایط ییضرراف یهرراسررتگاهیانجررام شررده در ا

 یپزشرک  یکردهرا یرو وبر فضرا   یمبتن یربرداریتصو یهایفناور

( از رونردهای  شروند فعرال مری   یژنوم یابییکه توسط توال) قیدق

 هرا شناسرایی و کنتررل بیمراری    عیتسرتحقیقاتی نوین به منظور 

محققران و   ،ییفضرا  یفنراور  یهرا تیر . با اسرتفاده از قابل هستند

 یهرا مراقبرت  جینترا  تواننرد یم یبهداشت یهااقبتمتخصصان مر

دهنرد و   شیرا افرزا  مرار یرا بهبود بخشند، مراقبرت از ب  یبهداشت

نررادر و  یهرراچررالشبرره  یدگیرا در رسرر یارشررتهنیبرر یهمکررار

 .کنند تیتقو یکیاختلالات ژنت

 3و نجات وجوجست 3-5-4

با ارائه اطلاعات بلادرنرگ در مرورد    ییفضا یماهواره ها و سکوها

 عیتسرو در دسترس بودن منابع، در  بیآس زانیم ان،یکان قربانم

در  ینقرش مهمر   یپزشرک  یتهایو ارائه خدمات و فور ییپاسخگو

ی و کمک بره مصردومان   عیطب یایحوادط و بلا یبهایکاهش آس

 هرای سرامانه  ،یاارتباطرات مراهواره  . کنندمی فایا در زمین و فضا

(، GNSS) یجهران  یوبرنرا  یامراهواره  یهرا ستمیس ن،یرصد زم

 یهمکررار یهرراطرررحدر کنررار سررنجش از راه دور  یهررایفنرراور

، (COSPAS-SARSAT یالمللر نیمانند برنامه بر ) یالمللنیب

و  قیر دق یابیر تیر با ارائه ارتباطات بلادرنگ، موقع ییفضا یفناور

 Centre) دهرد یمر  شیجسرتجو و نجرات را افرزا    یهرا تیر قابل

National d'Études Spatiales, 2022). 

                                                 
3 Search and Rescue 
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 تفریح و گردشگری 3-6

زمینه جذاب و نوپرایی اسرت کره برا      ،تفریح و گردشگری در فضا

هرای  منردان بره تجربره   رشد صنعت فضایی، به جذب توجه علاقه

 .منحصر به فرد فضایی کمک خواهد کرد

 1گردشگری 3-6-1

 تیر فعال تررین یی در حال حاضر بره عنروان مهرم   فضا یگردشگر

افرراد   ترین هدف آن اعزاماست و مهم شدهمطرح  ی در فضاتجار

شررایط کرار و زنردگی در فضرا      ماجراجویی و تجربه یبه فضا برا

 ی ازبرررداراخت و بهرره سرر ،یطراحر  ییفضرا  هرراییاسرت. فنراور  

را  ییگردشرگران بره مقاصرد فضرا     انتقرال  با قابلیت ییماهایفضاپ

 هینقل لیوسا شرفته،یپ شرانیپ یهاستمی. ساندامکان پذیر ساخته

از جملرره  هررای پرترراب فضرراپیما و پایگرراهمجهررز یماهایو فضرراپ

 یگردشرگر  یهرا تیر مأمور انجرام  یبررا  ازیمورد ن یهارساختیز

 ماننرد مخرابرات،   ییفضرا  اتیر عمل هرای ینراور . فهستند ییفضا

را  ی در فضررااز زنرردگ یبانیپشررت ی و هرردایت خودکررار  نرراوبر

مسرافران را در طرول سرفر     یو راحت یمنید و انکنمی ریپذامکان

به گسرترش حضرور انسران در     ییفضا یردشگرگ. میکند نیتضم

تجربره  بره افرراد فرصرت    و  کندمیکمک  نیزم یخارج از مرزها

 ;Futures, 2018) دهدرا میتجربه  کیفضا از نزد یاهیشگفت

South African National Space Agency, 2022) 

 2تفریح 3-6-2

افرراد   مرورد علاقره   یهرا تیر فعالکلیره  در فضا شامل  حیتفر

 .اسرت  شامل تجربیات منحصر به فررد و حتری تحقیقرات علمری    

ی، صرنعت سررگرم   یی به صورت غیر مستقیم درفضا یهایورافن

برا  هنر، آموزش و تحقیقات علمی تأثیر گذار اسرت. فریلم سرازان    

ر، ضرمن  نگندهیآ یهاطیا و محاز فض کنندهرهیخ ریتصاوبرداشت 

تشریح شرایط واقعی فضا برای افراد جامعه و توسعه بیرنش آنهرا،   

کننرررد. هرررای تصرررویری را متحرررول مررری صرررنعت سررررگرمی

 هایی شاملی بازیطراح یبرا ییویدیو یهایدهندگان بازتوسعه

از تجربیرات واقعری فضرانوردان اسرتفاده      یی،فضا یهاییماجراجو

آمروزان از تجربیرات   و دانشجویان و حتی دانش کنند. استادانمی

های بدست آمده در این سفرها جهت تبیین اصرول  فضایی و داده

 South African)برنرد  علمی و انجام تحقیقات جدید بهره می

National Space Agency, 2022). 

                                                 
1 Tourism 
2 Recreation 

 گيرینتيجهبحث و  -4
 یبرقررار  ،یابیر مشاهده، جهت یما برا ییتوانا ییفضا یهایفناور

 شیسررلامت و افررزا یارتقررا ت،یررو امن یمنرریا نیارتبرراط، تضررم

تحلیل مضمون  اوقات فراغت را متحول کرده است. با یهاتیفعال

 یبنرردمختلررف، شناسررایی و طبقرره یاسررناد راهبررردی کشررورها

و  یمنر یا ،یوبرهردایت و نرا   ن،یبه پرایش زمر   ییفضا یکاربردها

 میترروانیمرر ح،یو تفررر یارتباطررات، سررلامت و گردشررگر ت،یررامن

 یازهررایرا در رفررع ن ییفضررا یفنرراور یچنرردوجه یهررامشرارکت 

 .میکن یبررس یاقتصاد-یمختلف اجتماع

 نیهایِ فضاییِ رصدِ زمر سته پایش و مدیریت محیط، سامانهد در

 یعیطب یهادهیو پد ستیزطیدر نظارت و درک مح ینقش اساس

 ن،یزمر  یکراربر  راتییر تغ یابیر و مصنوع دسرت بشرر) شرامل رد   

 تیریآب و هوا و مرد  یالگوها ینیبشیپ ،یطیمح بیتخر یابیارز

ل کسرب و  ایرن دسرته شرام    یهرا تیر ( دارند. فعالیعیطب یایبلا

های فضرایی اسرت و معمرولاً برر     خام از سامانه یهاپردازش داده

سرنجش از دور   یهرا یهرا و فنراور  هرا از مراهواره  داده یآورجمع

همراه اسرت   یعلم قاتیاغلب با تحق هاتیمتمرکز است. این فعال

هرا را  در سایر بخرش  شتریو کاربرد ب لیتحل یو اطلاعات لازم برا

 ،یامرراهواره یهرراو داده ریسررتفاده از تصرراوا بررا. دهنرردیارائرره مرر

کراهش   یبررا  یاآگاهانره  ماتیتصرم  تواننرد یمر  گرذاران استیس

 جیو تررو  ایر در برابرر بلا  یآمرادگ  شیافزا ،یطیمحستیخطرات ز

 اتخات کنند. داریتوسعه پا

 یهرا سرتم یو س زاتیر هدایت و نراوبری، تجه  یگروه کاربردها در

 یبررا  یبره ابرزاری ضررور    ییفضرا  یهرا بر سامانه یمبتن یناوبر

 یسراز نره یبه ،یبندزمان ق،یدق یابیتیادوات پرنده، موقع یناوبر

و واکررنش  قیرردق یکشرراورز لیحمررل و نقررل، تسرره یرهایمسرر

 شیبرر افرزا   لاوهع یناوبر یهاتبدیل شده است. سامانه یاضطرار

 نرده یبه گسرترش دامنره کاربردهرا درآ    یورو بهره یمنیا ،ییکارا

 .کنندیکمک م

و  یمنر یا شیبره افرزا   یفضایی به طرور قابرل تروجه    هایفناوری

. کنندیکمک م یجهان اسیدر مق یتیامن یهابه چالش یدگیرس

و حفاظررت از  یمرررز یهررابرره طررور مثررال نظررارت برگررذرگاه  

از وقروع جررم،    یریشگیبه منظور پ  شیپا ،یاتیح یهارساختیز

 تیظ موقعو حف اءیاش یابیرد ،یاضطرار طیدر شرا عیواکنش سر

پیش بینی  داتیمقابله با تهد ییتوانا شیدر فضا ضمن افزا یمکان

 یبانیپشرت  ،ییو فضرا  ینر یزم یهرا ییدارا تیامن نینشده و تضم



 آرش هاشمی، سعيد شاخصی، مجيد حقگو، طالب عبداللهی، هاشم بذرافشان، مریم عابدی، فاطمه حسابی، اسماعيل جعفرپناه
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قرانون فرراهم    یو مجرر  یتر یامن یهرا سرازمان  یبررا  یارزشمند

 .آوردیم

عنوان ستون به یاماهواره یارتباط یهاستمیحوزه مخابرات، س در

هرا را  و ارتباطات و تبادل داده کنندیعمل م یهانفقرات اتصال ج

 یا. ارتباطات مراهواره سازندیم ریپذامکان عیوس اریدر فواصل بس

 نترنرت یبره ا  یدسترس لیتسه ،ینه تنها در ارائه خدمات مخابرات

در سراسرر   یونیر زیتلو یهرا گنالیدر مناطق دورافتاده و پخش س

در پرر کرردن    یمهمر  گذار است،  بلکره نقرش   ریتأث اریجهان بس

. کنرد یمر  فرا یا یاجتمراع -یو توسعه اقتصاد تالیجید یهاشکاف

ضررورت   ،یامراهواره  یهاشبکه یریپذو انعطاف نانیاطم تیقابل

 هیررتوج یارتبرراط اضررطرار یوهایهررا را در سررناراسررتفاده از آن

 بیر و ترک لیر و تحل هی. این کاربردها، شامل پردازش، تجزکندیم

و ارائره   نشیر بره دسرت آوردن ب   یبررا  شرده یآورجمع یهاداده

اغلرب بره    هرا تیر فعال نیر محصرولات کارآمرد اسرت. ا    ایخدمات 

 ازیر ن یسراز و مدل هاتمیپردازش داده، الگور شرفتهیپ یهاکیتکن

کننرد و   لیتبرد  یملر خرام را بره اطلاعرات ع    یهرا دارند ترا داده 

 ،یبرردار نقشه ،یابیمکان ،یناوبر ،یابی)مانند رد هیثانو یکاربردها

 ،یمخاطرات مررز  شیپا ،ییغذا تیامن ،یمنیا ت،یامن ،یبندزمان

 یابیر مقرررات، رد  یاز جررم، اجررا   یریشگیپ ،یانرژ تیدفاع، امن

 ( را ممکن سازند.ییفضا تیاز موقع یو آگاه ایاش

 یهادر ارائه مراقبت یانقلاب ییفضا هاییحوزه سلامت، فناور در

 یهرا حرل انرد و راه کررده  جراد یا هرا یماریو نظارت بر ب یبهداشت

ارائره   یبهداشرت عمروم   یهرا مقابلره برا چرالش    یبررا  یانوآورانه

و  یحضور ریاز راه دور، مانند مشاوره غ ی. خدمات پزشکدهندیم

که از  ،یپزشک یربرداریکنار تصو درو درمان از راه دور،  صیتشخ

 ،شرود مری فرراهم   کیر و روبوت ییارتباطرات فضرا   یفنراور  قیطر

را در مناطق محروم  یبهداشت یهابه خدمات و مراقبت یدسترس

 صیتشرخ  ها،یمارینظارت بر ب ییفضا یهاستمی. سکندیفراهم م

کمرک بره    ردار،یر و واگ یعفرون  یهرا یمرار یزودهنگرام ب  شیو پا

 .سازندیم ریپذرا امکان ریفراگ یآمادگ جادیموقع و ا بهمداخلات 

و  یر گردشررگرد ییفضررا یادغررام فنرراور ،یحرروزه گردشررگر در

و نظررارت بررر  شیتجربرره سررفر را افررزا  ،یحرریتفر یهرراتیررفعال

راه را  ح،یو تفرر  ییفضرا  ی. گردشرگر دهدیرا ارتقا م ستیزطیمح

. عرلاوه  کندیهموار م یاقتصاد یهاو فرصت دیجد اتیتجرب یبرا

 یهرا سرتگاه یحفرظ ز  ییفضا یهابر سامانه ینظارت مبتن ن،یبر ا

را  نرده، یآ یهرا نسرل  یبررا  ،یرهنگف راطیم یهاتیو سا یعیطب

 .کندیرمیامکان پذ

اطلاعرات بره    ایفضایی شامل ارائه خدمات، محصولات  کاربردهای

مشراغل،   ،ییپردازش شده به کاربران نهرا  یهادست آمده از داده

 یهابر استفاده از داده هاتیفعال نینهادها است. ا ریسا ایها دولت

 ایر خاص، حرل مشرکلات    یزهاایرفع ن یشده برا لیو تحل هیتجز

و  ییدارنرد و از نظرر درآمردزا    مرکرز ارائه خدمات ارزش افرزوده ت 

 در اقتصاد کشورها دارند. ییبه سزا ریشغل تأث جادیا

 یهرا بره راه  یابیدسرت  ،ییفضرا  یکاربردها یبندطبقه جه،یدر نت 

توسرعه   شبردیو پ یاقتصاد-یاجتماع یازهایمناسب جهت رفع  ن

. برا  سرازد یکارهرا را برجسرته مر   راه نیو بهترر  لیرا تسره  یانسان

 ت،یررو امن یمنرریا ،ینرراوبر ن،یرصررد زمرر یاسررتفاده از کاربردهررا

 یهرا فرصرت  تروان یمر  ح،یو تفرر  یارتباطات، سلامت و گردشگر

 یجهان اسیدر مق داریو رشد پا یهمکار ،ینوآور یرا برا یدیجد

 .کرد جادیا

 تعارض منافع
حمایت مالی پژوهشگاه این پژوهش تحت هدایت معنوی و "

فضایی ایران در همکاری و تعامل با دانشگاه تهران صورت 

 "پذیرفته است.

 و قدردانی تشکر
مدیران و کارکنان پژوهشگاه فضایی ایران که در  تمامیاز 

« ایران ضاییدرخت فناوری پژوهشگاه ف»جلسات خبرگی پروژه 

مل اند، تشکر و قدردانی به عحضور و مشارکت موثر داشته

 .آیدمی

 مراجع

[1] Dialogic, "Broad exploration of space technology’s added 

value in the Netherlands," 2020. [Online]. Available: 

https://dialogic.nl/wp-

content/uploads/2021/05/Management-Summary_Broad-

exploration-of-space-technology%E2%80%99s-added-

value-in-the-Netherlands-Oct-2020.pdf. [Accessed: Jun. 

3, 2024]. 

[2] Centre National d'Études Spatiales, "CNES 2022," 2022. 

[Online]. Available: https://cnes-carte-de-visite-

2022.fr/assets/media/pdf/cnes2022-plaquette_en.pdf. 

[Accessed: Jun. 3, 2024]. 

[3] C. Futures, "Space: a roadmap for unlocking future 

growth opportunities for Australia," 2018. 

[4] [4] H. Guo and J. Wu, "Space Science & Technology in 

China: A Roadmap to 2050". Springer, 2010. 

[5] Indian Space Research Organisation, "ISRO Coffee Table 

Book," 2023. [Online]. Available: 

https://www.isro.gov.in/media_isro/pdf/coffee_table.pdf. 

[Accessed: Jun. 3, 2024]. 



 : تحليل مضمون اسناد کشورهای پيشرفته و در حال توسعهییصنعت فضا یکاربردها یانداز چندوجهکاوش در چشم 
 

  

 /1404بهار و تابستان  اول، ، شمارهپنجم سال –دوفصلنامه علوم، فناوری و کاربردهای فضایی  17

 

 

[6] P. Kansakar and F. Hossain, "A review of applications of 

satellite earth observation data for global societal benefit 

and stewardship of planet earth," Space Policy, vol. 36, 

pp. 46-54, 2016. 

[7] K. Miura and H. Furuya, "Adaptive structure concept for 

future space applications," AIAA Journal, vol. 26, no. 8, 

pp. 995-1002, 1988. 

[8] Philippine Council for Industry, Energy and Emerging 

Technology Research and Development, "Final STA 

Roadmap," 2021. [Online]. Available: 

https://pcieerd.dost.gov.ph/images/pdf/2021/roadmaps/se

ctoral_roadmaps_division/etdd/Final_STA-Roadmap-os-

16.3.2021-1.pdf. [Accessed: Jun. 3, 2024]. 

[9] South African National Space Agency, "SANSA Annual 

Performance Plan 2018/19," 2018. [Online]. Available: 

https://www.sansa.org.za/wp-

content/uploads/2018/10/SANSA-Annual-Performance-

Plan-2018_19.pdf. [Accessed: Jun. 3, 2024]. 

[10] South African National Space Agency, "SANSA 

Strategic Plan 2020-2025," 2022. [Online]. Available: 

https://www.sansa.org.za/wp-

content/uploads/2022/04/SANSA-Strategic-Plan-2020-

2025-Revised.pdf. [Accessed: Jun. 3, 2024]. 

[11] Swedish Space Corporation, "SSC in Summary 2022," 

2022. [Online]. Available: 

https://sscspace.com/uploads/SSC-in-Summary-2022.pdf. 

[Accessed: Jun. 3, 2024]. 

[12] UK Space Agency, "Corporate Plan 2022-25," 2022. 

[Online]. Available: https://www.housing-

ombudsman.org.uk/wp-

content/uploads/2022/03/Corporate-Plan-2022-25-

Published-March-2022-2.pdf. [Accessed: Jun. 3, 2024]. 

[13] M. van Meeteren, F. Trincado-Munoz, T. H. Rubin, and 

T. Vorley, "Rethinking the digital transformation in 

knowledge-intensive services: A technology space 

analysis," Technological Forecasting and Social Change, 

vol. 179, p. 121631, 2022. 

 

 
COPYRIGHTS 

© 2025 by the authors. Licensee Iranian 

Space Research Center of Iran. This 

article is an open access article distributed 

under the terms and conditions of the 

Creative Commons Attribution 4.0 

International (CC BY 4.0) 

(https://creativecommons.org/licenses/by/

4.0/) 



Original Article 

 Numerical Investigation of Flow Oscillation in 

the Diffuser and Test Chamber of a High 

Altitude Test Simulator 

 
Nematollah Fouladi1*, Fatemeh Zahedifar2, Mohammad Farahani3 

 
1 *Space transportation research institute, Tehran, Iran 

 n.fouladi@isrc.ac.ir 
2 Department of Aerospace engineering, Sharif university of Technology, Tehran, Iran 

fatemeh.zahedi@ae.sharif.edu 
3 Department of Aerospace engineering, Sharif university of Technology, Tehran, Iran 

mfarahani@sharif.edu 

 

 

Abstract 
The present research has been conducted to numerical simulation and phenomenology 

of the pressure fluctuations and instability of the diffuser with the area ratio of the 

diffuser inlet to the nozzle outlet of 1.91. The numerical simulation has been done with 

both steady and unsteady methods for the nozzle with an expansion ratio of 30. 

Validation of the numerical solution has been done with the help of the experimental 

test data of the high-altitude test simulator available in the Space transportation 

research institute. Investigations indicate that two types of start occur in the system, 

stable and unstable start. In the stable start process, which occurs in high motor 

pressure tests, the flow is supersonic over much of the length of the diffuser. On the 

contrary and in the unstable start, the flow detection and study shows that the flow is 

not supersonic in most of the length of the diffuser and the thickness of the boundary 

layer in the supersonic region is very thick. This causes the downstream disturbances 

of the diffuser to be transferred to the upstream. These disturbances are mainly caused 

by unstable structures of turbulence separation in the flow. The fluctuation of the 

separation zones in the diffuser causes the fluctuation of the internal shock train 

structure. The change in the structure of the shocks as well as the instabilities created in 

the shock train and their movement upstream creates a flow separation zone at the 

entrance of the vacuum chamber and mass suction occurs inside the chamber, which 

results in the diffuser leaving the starting condition. As the time increases and the 

pressure of the vacuum chamber increases, the momentum of the exiting flow from the 

nozzle dominates again and creates a quasi-starting state in the diffuser, and this 

repetition loop continues intermittently. 
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 چکیده
ساز در یك شبیه صوتمافوقجریان نوسانات  یشناسدهیو پد یعدد یسازهیپژوهش حاضر به منظور شب

است. انجام شده 1.91 برابر نازل یبه خروج وزریفید یبا نسبت سطح ورود وزریفیدمجهز به  یارتفاع بالا

تست  یهابه کمك داده یحل عدد ی. اعتبارسنجاستشدهانجام  ایو ناپا ایدر دو حالت پا یددع یسازهیشب

. استشدهانجام  ییحمل و نقل فضا یهاموجود در پژوهشکده سامانه یارتفاع بالا سازهیگاز سرد شب یتجرب

، که داری. در استارت پاددهدر سامانه رخ می داریو ناپا داریاز آن است که دو نوع استارت پا یحاک هایبررس

در حال آنکه است.  صوتمافوق وزریفیاز طول د یادیدر بخش ز انیجر دهد،یبالا رخ م یهاموتوردر فشار

 صوتمافوقضخامت لایه مرزی در ناحیه و  ستیصوت نمافوق وزریفیدر اکثر طول د انیجر دار،یاستارت ناپا

شود. می به بالادست وزریفید دستنییقال اغتشاشات پاامر سبب انت نیهمبه طور قابل توجهی زیاد است. 

. اثر دیفیوزر است دستپاییندر  آشفتهجریان  شیجدا داریناپا یساختارها غالباً ناشی ازمزبور اغتشاشات 

قطار شوك در  است که باعث نوسان ساختار وزریفیرخ داده در د شیجدا ینوسان نواح ،یاغتشاشات انتقال

ها و شده در قطار شوك جادیا یهایداریناپا نیها و همچنساختار شوك ریی. تغشودیم داخل دیفیوزر

و  شودیمخلأ محفظه  یدر ورود انیجر شیجدا هیناح جادیباعث ا ان،یها به سمت بالادست جرحرکت آن

 اندازیراه یکار طیاز شرا وزریفیآن خارج شدن د جهیکه نت دهدیبه داخل محفظه رخ م یمکش جرم

با گذر زمان و افزایش فشار محفظه خلاء، مومنتوم جریان خروجی از نازل دوباره غالب شده و حالت  است.

 کند.می کند و این حلقه تکرار به طور متناوب ادامه پیدامی شبه استارت را در دیفیوزر ایجاد
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1 
 مقدمه -1

 نهیشا یب دیا تول یبارا  ییفضاا  شرانیپ یهاستمیس یهانازل

باالا هساتند. تسات     یهاا نسابت انبساا    یدارا شاران یپ یروین

 انیا جر شیباعاث جادا   یاتمسفر محلا  طیها در شرانازل نگونهیا

 یهاا و عمالا داده  شاود یما  شاران یپ یرویا ن دینازل و افات شاد  

. گیارد ینما قارار   اریا موتاور در اخت واقعای  از عملکارد   یحیصاح 

طاور  ممکن اسات احتاراق باه    ،یطیمح طیشرا لیبه دل نیهمچن

بخااطر عباور گااز     یاساازه  یاز اجازا  یبرخا  ایخ ندهد مناسب ر

 لیا قب نیا ا داسات یدچار مشکل شاوند. هماانطور کاه پ    یخروج

کارد و   ییشناساا  ینیزم یدر تست اتمسفر توانیمشکلات را نم

این موتورهاا   یواقع طیتست در شرا یخلأ برا طیشرا یسازهیشب

 یناایتساات زم یباارا لیاادل نی[. بااه هماا1اساات اجتناااب ناپذیر

 تسات  زاتیا باه تجه  ازیا ن اد،یبا نسبت انبسا  ز ییفضا یهانازل

با کاهش  ،خلاء سازهیشبنوع  نی. اباشدیم( HATF1)ارتفاع بالا 

 یرا بارا  مناساب عملکارد   طیناازل شارا   یفشار در صفحه خروج

 نیا در ا وزریا فیدو نوع دعمدتا . کندیمفراهم نازل کارکرد عادی 

ر خروجای گااز مقطاا ثابات     دیفیاوز  روناد  یبکاار ما   هاا ستمیس

(DCAE2 )دیفیاوزر خروجای گااز گلوگااه ثانویااه     و STED 3. 

ساختار شوك مخصوص خاود،   لیبه دل هیگلوگاه ثانو یهاوزریفید

مساحت ثابت دارند  یوزرهایفینسبت به د یکمتر یاندازراه فشار

ارتفاع باالا خواهناد    سازهیدر شب یعملکرد بهتر لیدل نیو به هم

نازل به صاورت فرومنبساط وارد    یخروج انیجر [.3.  [1داشت 

 یاز قطر دهانه خروج شتریب اندکی آن قطر که – وزریفید یورود

 وزریا فید وارهیا به د انی. برخورد جت جرشودمی – باشدینازل م

 جاه یکاه نت  شودیم یبازتاب لیما یهااز شوك یقطار جادیباعث ا

 طیشارا باه  شادن   كیا و نزد انیا جر كیفشار اساتات  شیآن افزا

توسااط  زیاان انیااساارعت جر نیاساات. همچناامحلاای اتمساافر 

. سپس توسط بخش واگرا شودیصوت ممادون،  های داخلیشوك

. با انبساا  جات   رسدیم طیفشار محصولات احتراق به فشار مح

کمتر از فشار  هیناح نیفشار گازها در ا ،وزریفید یدر ورود انیجر

دهاناه   رمکاش د  جااد یا باا ناازل شاده و    یگاز در صفحه خروجا 

خلأ به طور خودکاار   طیشرا ،موتور یخلأ تا زمان خاموشمحفظه 

 [.2 شود یحفظ م

 

                                                 
1High Altitude Test Facility  

2exhaust diffuser Constant area 
3econd throat exhaust diffuserS 

 

ساز شبیه گاز در  خروجی صوتمافوقشماتیک دیفیوزر (1)شکل 

 ارتفاع بالا

مراجا  یساز ارتفاع بالا در برخهینوسان فشار در محفظه شب

 نیا در ا یجاامع  قاات یتااکنون تحق  یولا  ،استشدهاشاره  یتجرب

در  2015و همکااران در ساال    آشاوکومار  است.مورد انجام نشده

ضاخامت دهاناه    شیخود نشان دادند باا افازا   یتجرب یهایبررس

، نوسانات فشاار  یبرگشت انینازل و به کار بردن محدود کننده جر

گااه  گلو وزریفیزمان روشن شدن در د نیخلأ و همچندر محفظه 

فشاار   ننوسا لی[. آرون کومار و راجش دل1 ابدییکاهش م هیثانو

را  یاناادازخااارج از راه طیدر شاارا وزریاافید یدر ورود هیااثانو

 میا  [.4اند عنوان کرده وزریفیموجود در د یبازچرخش یهاحباب

ساز ارتفااع باالا باا    هیگازها در شب كینامید یو همکاران به بررس

 لیااتحل کااردیو بااا رو یبااا حاال عاادد یاناادازحااداقل زمااان راه

خالأ محفظاه   فشاار   یلوساکوپ یو رفتاار اس  انیا جر یهاا ییایناپا

در  لأخا و محفظاه   وارهیا د یرو نوسانات فشاار  لیپرداختند و دل

انتقاال   نیرا قطار شاوك و همچنا   یاندازفشار راه نهیکم یکینزد

[. 5 دانساتند  -کوچاك  هرقادر  – یمارز  هیا لا قیاطلاعات از طر

روشان   ییایا ناپا یو عادد  یتجربا  یهمکاران به بررسا  و افخمی

 TOP 4ارتفاع بالا با نازل سازهیشب یهیگلوگاه ثانو وزریفیشدن د

کاه در   یکاه نوساانات فشاار    دندیرسا  جهینت نیپرداختند و به ا

در فااز   یاساختار امواج ضربه تیبه موقع دهدیخلأ رخ م ظهمحف

[. باهاارات و  6دارد  یساتگ خالأ ب و کاهش فشار محفظاه   شیافزا

گلوگاه  وزریفیروشن شدن در د ییایناپا یبررس نیهمکاران در ح

کاه وجاود    دندیرسا  جاه ینت نیا ارتفاع بالا به ا سازهیدر شب هیثانو

ناازل را   یخاود فشاار خروجا    نوباه متعدد در نازل باه   یهاشوك

خالأ را مهاار   از محفظاه   الیس یالقا جهیو در نت دهدیم شیافزا

راه  ناد یفرا ییایا ناپا یباه بررسا   زی[. پارك و همکاران ن7 ندکیم

خلأ را نوسانات فشار در محفظه  لیپرداختند و دل وزریفید اندازی

کاه   نستندخلأ دامحفظه  یورود دری جرم انیجر یانسداد ناگهان

 نیها همچن. آنمی شودنوسانات دمپ  نیا موتور فشار افزایشبا 

را  وزریا فید دسات پاایین در جدا شده  یمرز هیشوك و لا تداخل

فشاار محفظاه در حاین راه انادازی     نوساانات   تیتقو یبرا یعامل

 ییایناپا یو همکاران در بررس ی[. فولاد8  کردند یمعرف دیفیوزر

                                                 
4Thrust optimized parabolic  
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 لیا دل TOPباا ناازل    هیا گلوگااه ثانو  وزریا فید یاناداز راه ندیفرا

 RSS 6بااه FSS 5ساااختار شااوك از رییاانوسااانات فشااار را تغ

خلأ را نوسانات فشار محفظه  لیو همکاران دل تالی[. م6ستند دان

عنااوان  وزریاافید یاناادازراه نیدر حاا شیحباااب جاادا لیتشااک

 [.  9 کردند

ارتفااع باالا باه     سازهیشب نهیانجام شده در زم قاتیاکثر تحق

 ایا در حالات پا  وزریا فید یو عملکارد  یهندس یپارامترها یبررس

 upperمراحال فوقاانی )   یوتورهاا کاه در م درحالیاند، پرداخته

stage )زماان   -هساتند پاژوهش   نیدر ا بررسی مورد که ییفضا

 تیااباعااث اهم نیو هماا باشاادیماا هروشاان بااودن موتااور کوتااا

 دهیا باار پد  نیاولا  یبارا  قیا تحق نی. در اشودیمگذرا  یهادهیپد

 قارار  یماورد بررسا   یخلأ باه صاورت عادد   نوسان فشار محفظه 

ارتفااع باالا،    سااز هیو اساتفاده از شاب   یحا هدف از طرا .گیردمی

 دهیا و وجاود پد  باشاد یما  یواقعا  یعملکارد  طیشرا یسازفراهم

خطااا در  لیاااز قب یمنجاار بااه مشااکلات تواناادینوسااان فشااار ماا

ارتفااع باالا،    سازهیشب یصوت یتست، آلودگ یهاداده یریگاندازه

پاژوهش   نیا ا زهیا شاود. لاذا انگ   رهیا و غ یتینازل کامپوز بیتخر

جریاان   یحل عادد  قیحاکم از طر كیزیو درك ف یشناسدهیپد

ی کاه در اداماه   پژوهش به ساوالات  نیدر ا رودیم انتظار. باشدیم

در  ینوساانات فشاار   جااد یعلات ا . شاود پاسخ دادهاند مطرح شده

 یاناداز در هنگاام راه  انیجر كیزیف ست؟یفشارموتورها چ یبرخ

محفظاه و   هیا تخل ناد یفرآ ؟چگونه اسات  وزریفیدپایدار و ناپایدار 

چارا نوساان فشاار در     چگونه است؟ داریاستارت پا طیشرا نیتام

 دهد؟یبالا رخ نم یفشارموتورها

به تشریح تئوری و معادلات حااکم بار    2در ادامه، در بخش 

ساازی  شابیه روش به تشاریح   3. فصل استشدهجریان پرداخته 

صاات  عددی اختصاص یافته است. در ایان فصال هندساه، مشخ   

. در فصال  استشدهشبکه تولیدی و تنظیمات حل عددی تشریح 

باه تحلیال    5پایا و فصل  سازیبه تحلیل نتایج حاصل از شبیه 4

مربو  به  نیز آخر. فصل استشدهپرداخته  سازی ناپایانتایج شبیه

 باشد.می گیری و مراجانتیجه

 

 مسئلهتئوری  -2
کاهش سارعت  ، صوتمافوق یهاوزریفیهدف از استفاده از د

ماورد  پایه  یهاآن است. از روش یکیفشار استات شیو افزا انیجر

                                                 
5Free shock separation  
6Restricted shock separation  

. در اشاره کرد هاشوكبه روش  توانمی، منظور نیا یاستفاده برا

 یهاا انیرا مطرح کرد که در اکثر جر دهیا نیکروکو ا 1958سال 

 یباارا یساابشااوك نرمااال روش منا كیاااسااتفاده از  ،یداخلاا

او استفاده از  یشنهادیپ زمی. مکانستین انیصوت کردن جرمادون

و  انیا سارعت جر  یجیکااهش تادر   یهاا بارا  از شوك یارهیزنج

 را یجیتاادر ناادیفرآ نیاابااود. او ا افاازایش فشااار اسااتاتیك آن 

متشااکل از  یسااتمیس سودوشاااك. [10نااام نهاااد  7سودوشاااك

 صاوت مافوق انیاست که سرعت جریا قطار شوك شوك  نیچند

 د و همراه باا بازیاابی فشاار اسات.    دهیداکت کاهش م كیرا در 

 پرداختناد سودو شااك   دهیپد قیعم یماتسو و همکاران به بررس

در یك داکت در عدد ماخ را  قطار شوكشکل گیری ها [. آن11 

داده  شینمااا( 2)شکککل کااه در  هااای مختلااف تشااریح کردنااد 

، سااختار شاوك تشاکیل    1.2تر از در محدوده ماخ کم .استشده

، 1.3شده، شوك قائم خواهد بود. با افزایش عدد ماخ تاا نزدیکای   

کناد. افازایش   شوك از حالت قائم خارج شاده و انحناا پیادا مای    

 8، باعث تشاکیل سااختار شاوك دوشااخه    1.5بیشتر عدد ماخ تا 

 شاود می ، باعث تشکیل قطار شوك1.5عبور عدد ماخ از  .شودمی

ی از امواج تراکمی و انبساطی بوده و در طول محادودی  که ترکیب

 یابد.  می داخل داکت امتداد

اسات  نشاان داده  قاتیو تحق یمختلف تجرب یهاتست جینتا

 یمرز طیشرا ریتواند تحت تاثمی هاوزریفید لیقب نیکه عملکرد ا

 transient pseudo-shockموساوم باه    ییهاا یداریدچار ناپا

گاردد کاه    جااد یتواند به علال مختلاف ا  یم یداریناپا [.12گردد 

تواناد  یاسات کاه ما    شیجادا  یهاا حبااب  لیها تشکاز آن یکی

را به سامت بالادسات حرکات دهاد. هرقادر      ساختار سودوشاك 

هاا  بزرگتر باشد، حرکت شوك یاهیفشار معکوس در ناح انیگراد

 دهد.یتر رخ مایسر زیبه بالادست ن

 
شوک نرمال و تداخل شوک با لایه مرزی شماتیکی از  (2)شکل 

 [11 توربولانت در یک داکت 

                                                 
7shock-pseudo  
8 Bifurcated  
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شادن   خارجعلل  یبه بررس [13واگنر و همکاران در مرجا  

ها اسکرمجت پرداختند. آن یهادر موتور از شرایط کاری وزریفید

از شارایط   وزریا فیشادن د  خاارج ها و قطار شوك یداریناپا لیدل

دانساتند.   شیجدا یهابه علت رشد حباب انیررا انسداد ج کاری

 هیا ناح یایا به طور مشابه حرکات ناپا زیو همکارانش ن اماییسوج

و  امانااهی [.14را عاماال نوسااان قطااار شااوك دانسااتند  شیجاادا

 یفشاار  وساانات همکااران نوساانات قطاار شاوك را مارتبط باا ن      

( دسااتنییصااوت پااامااادون انیااجر ی)نااواح دور دسااتپااایین

نوساانات قطاار    یو همکاران به بررس [. شانگ16[.  15د دانستن

ثبات   ساامانه  هاا دو ناوع نوساان را در   پرداختند. آن لیشوك ما

. نوساان  بودناد  شاونده  كیا و خودتحر ینوسان اجباار  که کردند

 شاخ  م تیا موقع كیکوچك، حول  اسیشونده مق كیخودتحر

و کام   یکناد و دامناه حرکتا   ینوساان ما   یزمان نیانگیم كیدر 

تاداخل و اطاراف آن را تحات     هیا دارد و تنها ناح ییفرکانس بالا

واکانش   یبررسا  ی[. چنگ و همکاران بارا 17دهد یقرار م ریتاث

شافت   كی، با استفاده از دستپایینبه نوسانات  لیقطار شوك ما

 جااد یتونل بااد ا  دستپاییندر  نییبا فرکانس پا ینوسانات یضویب

به  لیما یها  شد که قطار شوكها مشخآن شیکردند. در آزما

نوسااان  انیااخااط جر ینوسااانات واکاانش داده و در راسااتا نیااا

باه   دسات پاایین ها ادعا کردند که انتقاال اطلاعاات   کنند. آنیم

 یبرشاا هیااو لا انیااجر شیجاادا ینااواح قیاابالادساات از طر

 [.18 ردیگیصوت انجام ممادون

 تحلیل عددی جریان -3
 حال عاددی پرداخات   روش در این بخش به بیان جزئیاات  

 .شده است

 مدل هندسی، شرایط مرزی و شبکه محاسباتی -1-3
 (3)شاکل  شماتیکی از هندسه مورد بررسی برای حال ناپایاا در    

ترتیب از چپ عبارتند از محفظه آمده است. در این تصویر اجزا به

گلوگااه   خلأ، دیفیوزر، محفظه راواگ-همگرامخروطی موتور، نازل 

نسابت انبساا    بررسای  . در این ه و ناحیه دور دست بیرونییثانو

 (1)جادول   در بای بعاد دیفیاوزر    یهندسباشد. ابعاد می 30نازل 

میلی متر(، ابعاد  8با مشخ  بودن قطر گلوگاه نازل ). آمده است

در حال  قابل اساتخراج اسات.    1زر از روی جدول هندسی دیفیو

ساازی  که حجم محفظه خلا تاثیری بر نتاایج شابیه  پایا از آنجایی

ساازی آن باا ابعااد    مادل ندارد، برای کاهش هزینه محاساباتی از  

. همچنین در حل پایا دامنه محاسباتی استشدهکامل صرف نظر 

اعمال امنه قابل صرف نظر است، چرا که هدف از این د دور دست

کمااك بااه صااحیح شاار  ماارزی ناپایااا در خروجاای دیفیااوزر و  

 باشد و در حل پایا به آن نیازی نیست.  همگرایی حل ناپایا می
 

 
 ایدر حل ناپا یمرز طیو شرا یدامنه محاسبات (3)شکل 

. اسات شاده نشان داده  (3)شکل مرزی اعمال شده نیز در  شرایط

 باشند.  ورودی و خروجی از نوع شر  مرزی فشاری می

 21.5تاا   10 فشار ورودی صورت تدریجی ازبه ی عددیسازشبیه

به طوری که نتایج حل قبلی به عناوان شار     ستابار انجام شده

 300دمای سکون سیال  .استشدهاولیه حل بعدی در نظر گرفته 

و ظرفیات   29ز فرض گاز ایدآل با جارم مولاوکلی   کلوین است. ا

ژول بار کیلاوگرم    41/1000گرمایی ویژه در فشار ثابت برابار باا   

کلوین استفاده شده است. باه منظاوز محاسابه لزجات سایال از      

روش ساترلند بهره گرفته شاده اسات. همچناین فشاار و دماای      

 کلاوین  300باار و   89/0محیط در این شبیه سازی ها به ترتیب 

    لحاظ شده است.
 مشخصات هندسی نازل و دیفیوزر (1)جدول 

 مقدار پارامتر مقدار پارامتر

 1.4142  42 

 2.3403  15 

 1.1473  6 

 1.3643  6 

در این پژوهش از شبکه محاسباتی مثلثی بای ساازمان اساتفاده    

تار  ی دقیاق سااز شابیه . از مش لایاه مارزی نیاز بارای     استشده

. فاصاله اولاین گاره محاساباتی از     اسات شدهجدایش بهره گرفته 

در محادوده مجااز    y+است تا متر تنظیم شدهمیلی 0.01دیواره، 

تقاارن  باه  قرار گیارد. باتوجاه   ( 5عدد پایین نر از )مدل آشفتگی 

اساتفاده   و حل تقارن محاوری  حاکم بر مسئله، از شبکه دوبعدی

مشخصات کلای شابکه پایاا و ناپایاا باه       (2)جدول . در استشده

شبکه مورد نظر نماایش   4همچنین در شکل  اختصار آمده است.

 .استشدهداده 
 مشخصات شبکه عددی (2)جدول 

 مقدار مشخصه
 120864 شبکه ناپایای ها تعداد سلول

 94655 شبکه پایای هاتعداد سلول

 بی سازمان مثلثی نوع مش



  ارتفاع بالا سازهیشبیک و محفظه تست  وزریفیصوت در دمافوق انینوسان جر یعدد یبررس 
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 شبکه محاسباتی (4)شکل 

 

 روش حل عددی -3-2
افزار پژوهش حاضر از نرمانجام گرفته در  یهایسازشبیهدر 

اسااات. باتوجاااه باااه شااادهاساااتفاده  2022نساااخه  9فلوئنااات

. به شودیاستفاده م 10پذیر جریان، از حلگر چگالی مبناتراکمرژیم

باه صاورت   ساازی  شبیه، هندسه و جریاندلیل تقارن موجود در 

 نیا در ا یمکاان  یگسساته سااز  .استشدهانجام  11تقارن محوری

انتخااب شاده و    مرتباه اول بالادسات  ابتدا به صورت  یسازهیشب

مرتباه دوم  دقات حال باه     شیافزا یبرا ییپس از حصول همگرا

 یای باه همگرا  دنیا رسا تا  عددی داده شده و حل رییتغ بالادست

 5E-7از  یگاام زماان   ایا ناپا یهایسازهیشبدر  .کندیم دایادامه پ

اساتفاده   لیا . دلاستهافتی شیافزا 1E-5و به مرور تا  دهیاغاز گرد

 یای همگرا طیبه شرا دنیحل، رس یکوچك در ابتدا یاز گام زمان

 دنیحال و رسا   یشارو یاست. بعاد از پ  هاماندهیباق یمناسب برا

زماان   اهشبا هدف کا  یمناسب، گام زمان طیها به شرامانده یباق

، دمای جریاان  .استهافتی شیافزا ،یسازهیشبکل  یبرا ازیمورد ن

کلوین تنظیم شده  300 برای هماهنگی با تست تجربی گاز سرد،

جزئیاات بیشاتر   . استشدهاز معادله حالت گاز ایده آل استفاده و 

 . استشدهارائه  (3)جدول در خصوص تنظیمات حل عددی در 
 تنظیمات حل عددی (3)جدول 

                                                 
9Fluent  

10Density base  

11 Axisymmetric  

 تنظیمات پارامتر روش عددی

 بعدی تقارن محوری 2 ابعادی

 آلگاز ایده معادله حالت

 مبناچگالی حلگر

 پایا / ناپایا زمان

 GEKO مدل آشفتگی

 ساترلند لزجت

 ضمنی فرمول بندی

 Roe-FDS شارتخمین 

  سازی مکانیگسسته

 حداقل مربعات برمبنای سلول گرادیان

 upwindمرتبه دوم  جریان

 upwindمرتبه اول  انرژی جنبشی آشفتگی

 upwindمرتبه اول  نرخ اضمحلال انرژی

 0.5 عدد کورانت

 

 بررسی استقلال حل از مش و مدل آشفتگی -3-3
از شابکه محاساباتی در   حل عددی ستقلال در این تحقیق ا

 Generalized K-ωبار و با دو مادل توربولانسای    30فشارموتور 

(GEKO)  وK-ω-SST یقبلا  یهاا در پژوهش. بررسی شده است 

اسات کاه مادل    نشان داده شاده در زمینه مشابه با تحقیق حاضر 

GEKO تحلیل جریان سرعت بالای همراه باا تاداخل ماوج     یبرا

 باشاد یم K-ω-SSTاز تر مناسبلایه مرزی جدا شده  ضربه ای و

هازار،   25شبکه با تعداد سلول  4منظور  نیبد [.20[.  19[.  6 

شااده و مااورد  دیااهاازار ساالول تول 204هاازار و  94هاازار،  52

در  وزریا فید وارهیا اسات. نماودار فشاار د   گرفتاه قرار  یسازهیشب

شاکل  ( و 5)شاکل  در  های مختلاف بار برای شبکه 30فشارموتور 

ساازی  از شابیه  از مقایسه نتایج حاصال است. شدهنشان داده  (6)

( 6و  5باار بارای هندساه و شابکه یکساان )شاکل        30در فشار 

شود که علی رغام اینکاه تاا قبال از جادایش جریاان       می آشکار

سترده در دیفیوزر هر دو مدل توربولانسی عملکرد قابال قباولی   گ

بعاد از جادایش جریاان حتای باا       K-ω-SSTدارند، ولی در مدل 

افزایش سلول های شبکه محاسباتی استقلال حل از شبکه اتفااق  

با افزایش تعداد سالول هاای    GEKO. حال آنکه با مدل افتدنمی

ت. دلیال ایان امار    اسا  بوجود آماده ل حل از شبکه لاشبکه استق

ی اضاافی بارای موئلفاه هاای     بکارگیری یکساری معاادلات بقاای   

جریان است که مانا از رشد بی رویاه انارژی جنبشای     اغتشاشی

در روش توربولانسی در نواحی تداخل شدید شوك و لایه مارزی  

GEKO بنابراین مدل [20] شودمی .GEKO   برای مسئله حاضار

اختلاف  لیبه دل، 6ابق شکل مطاز دقت بیشتری برخوردار است. 

و باا توجاه باه     یهزار سلول 204هزار و  94جواب در مش  زیناچ
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باا   ایناپا یسازهیشببودن  یو طولان یسخت افزار یهاتیمحدود

 یبااارا یهااازار سااالول 94از ماااش  ،سااالول 204000ماااش 

 .استشدهاستفاده  ایناپا یهایسازهیشب

 

 

 30در فشار  وزریفید وارهیدر طول د کیار فشار استاتنمود( 5)شکل 

 K-ω-SST با مدل بار

 
در فشار  وزریفید وارهیدر طول د کینمودار فشار استات (6)شکل 

 GEKOبا مدل  بار 30

 

 اعتبارسنجی حل عددی -3-4
مرباو  باه مرجاا     یبا داده تجربا  یحل عدد جهینت سهیمقا

در این محنی فشار محفظه خالاء  آمده است.  (7)شکل در  ]21[

نمودار  به یمنحن نیا. استشدهبرحسب فشار موتور نمایش داده 

مطاابق شاکل    .معاروف اسات  خالاء   سازهیشبدیفیوزر  یعملکرد

وجاود دارد.   یو تجربا  یحال عادد   نیبا  یتطاابق مناساب   مزبور

در  وزریا فیدر طول د كیفشار استاتتوزیا  (8)شکل  همچنین در

تطاابق قابال    که بیاانگر  ،استشدهارائه بار  30فشار محفظه نازل 

 . است یتست تجرب جینتاو  یحل عددبین نتایج قبول 

 

 ]21[ یو تجرب یحل عدد جهینت سهیمقا (7)شکل 

 
 جیبدست آمده از نتا وزریفیدر طول د کینمودار فشار استات (8)شکل 

 بار 30در فشار متور  ]21[ یو تست تجرب یعدد یسازهیشب

در طااول  m x=0.4تااا قباال از موقعیاات  8 مطااابق شااکل

دیفیوزر، نتایج روش عددی و تست های تجربی تطاابق مطلاوبی   

ایج روش عددی و تجربای همخاوانی   نتدارند. بعد از این موقعیت 

 گستردهجریان  شیجدا پیدایش. دلیل این موضوع دارندکمتری 

ریان در ایان ناحیاه   طبیعت ناپایا بودن جو در نیمه دوم دیفیوزر 

. بدیهی است که با تحلیل جریان بصورت پایا تنهاا متوساط   است

 نوسانات فشار به دست می آید.  

نمایش داده شاده اسات.    زردیواره دیفیو +yمقدار  9در شکل 

از  y+>5در محادوده   GEKO یآشفتگ مدلقابل ذکر است که 

 1البته کاهش آن باه زیار    .[22  برخوردار است مناسبیعملکرد 

. در این تحقیق یا توجه به شودمیعددی باعث افزایش دقت حل 

هاای ساخت افازاری،    و محادودیت های ناپایاا  زمانبر بودن تحلیل

در حد قابل قبول در نظر گرفته  9تر مطابق شکل مقدار این پارام

 شده است.
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 دیواره دیفیوزر +y( نمودار 9)شکل 

شایان ذکر است که اعتبارسنجی شابیه ساازی عاددی ناپایاا در     

هندسه های مشابه با تحقیق حاضر و با رویکارد عاددی یکساان    

و بارای رعایات    ]24و23[قبلا در مراجا معتبر ارائه شاده اسات   

 اختصار از تکرار آن صرفه نظر شده است.

 

 

 نتایج حل عددی پایا -4
 یبار، فشار احتاراق باه حاد    21کمتر از  موتور یهادر فشار

و  شاود  وزریفیصوت در دمافوق انیکه باعث توسعه جر ستیبالا ن

واگارا  -همگارا ناازل   توساعه جریاان در   ندیفرا كیبا مسئله کلاس

از نااازل  ییهااادر بخااش انیااحالاات جر نیاا. در امیروباارو هساات

ارتفاااع بااالا  سااازهیشااب امااا در اکثااز طااول ،شاادهصااوت مااافوق

در طول نازل شتاب گرفته و گلوگااه   انیباشد. جریصوت ممادون

ناازل باعاث    یباه بخاش واگارا    انیا . ورود جرشودمی یصوت زین

. شاود یما  انیا ماخ جرعدد  شیافزا جهیآن و در نت شتریانبسا  ب

ماوج   لیآن باعاث تشاک   یو لزوم ارضاا  دستپایین یمرز طیشرا

فشاار بالادسات    شیو افزا شودمینازل  یدر بخش واگرا یاضربه

ناازل   یباه دهاناه خروجا    یاکاردن ماوج ضاربه    تار كیباعث نزد

رخ  وزریا فید یکاه در ورود  یاگساترده  انیجر شیجدا. شودیم

 انیا و سااختار جر  یابدیمادامه  زینازل ن ییتا بخش واگرا دهدیم

شاکل  فیزیك جریان در این حالت در . دهدمیقرار  ریرا تحت تاث

 .استشدهنمایش داده  (12)شکل تا  (10)
  
 

 
 بار 17.5کانتور ماخ فشار  (10)شکل 

 
 بار 21کانتور ماخ فشار  (11)شکل 

 
 بار 21کانتور فشار درفشار  (12)شکل 

نشاان داده  ( 13)شککل  فیزیك جریان در حالت استارت پایدار در 

دیفیاوزر  بیشتر ناواحی داخلای    جریان در . در این فشاراستشده

نواحی جدا است و امکان انتقال اطلاعات اغتشاشی از  صوتمافوق

 وجود ندارد. دیفیوزر به ورودی دیفیوزر  دستپایینشده جریان 

 
 )استارت پایدار( bar 30=mPکانتور ماخ در  (13)شکل 

 

 نتایج حل عددی ناپایا -5
شاده در   جااد ینوسانات ا یوهش بررسپژ نیدر ا یهدف اصل

 نیا و ا باشاد یم وزریفید راه اندازی محدوده فشارخلأ در محفظه 

در  نی. بناابرا باشاد یما  یقابال بررسا   ایا مهم به کماك حال ناپا  

 یباه جاا   باشدیم وزریفیبه فشار استارت د كیکه نزد ییهافشار

 .استاستفاده شده ایاز حل ناپا ایحل پا

فشاار بالادسات، در    شیموتور و با افازا در زمان روشن شدن 

ماوج  ، دسات پاایین بودن اختلاف فشار بالادسات و   یصورت کاف

 ناازل  یما در تماا  انیا شاده و جر  دهیبلع وزریفیتوسط د یاضربه

 وزریا فید یصوت به ورودمافوق انی. ورود جرشودیصوت ممافوق

قسامت   در لیا ما یاموج ضاربه  لی، باعث تشکدیوارهو برخورد با 

هاا  شاوك  ی. انعکااس متاوال  شاود می وزریفید ییهمگراورودی یا 

باا   تیا شاده و درنها  انیا فشار جر شیباعث کاهش سرعت و افزا

. اماا در  کندیم هیآن را تخل ط،یبه فشار مح انیجررساندن فشار 

 نیا . در ارساد ینم داریبه حالت استارت پا وزریفید ط،یشرا یبعض

از حالت استارت خارج شده و  یابه صورت لحظه وزریفید طیشرا

حالات   نیا ا شینماا  ی. بارا گاردد یمجدد به حالت اساتارت برما  

کاه   دهیا گرد یسااز هیشاب  ایبه صورت ناپا بار 21.5 شارف ،انیجر

 قرار خواهد گرفت. یآن در ادامه مورد بررس جینتا

اساات، فشااار شاادهداده نشااان  (14)شااکل همااانطور کااه در 

کاه باه    اسات  باار   0.035 در حادود  0.49 در ثانیه خلأمحفظه 

فشاار  بعاد از ایان لحظاه    اسات.   وزریا فیاستارت شادن د  یمعنا

بار  0.215به مقدار  افتهی شیافزا یبه صورت ناگهانمحفظه خلاء 

باه  در اداماه،  . شاود مای  رجاز حالت استارت خا وزریفیو د دهیرس
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 تکرارفرآیند قبلی به حالت استارت برگشته و  زرویفیمجدد دطور 

 .شودمی

 
 خلأ برحسب زماننمودار فشار محفظه  (14)شکل 

هرتز و باا  2 یسازهیشب نیفرکانس نوسان مشاهده شده در ا

 یبارا  نگارهیفشار، ماخ و سا یهاکانتوربار است.  0.18دامنه 

آمده  ((17)شکل ( تا 15)شکل ) دوره نوسان كی ینقطه رو 5

نقطاه، لحظاه ورود    نیخرآو  نیاول( 14مطابق شکل ) است.

و دو  یداریا نقطاه در قلاه ناپا   نی. سومباشدیم یداریبه ناپا

 تخاب شده اند.به صورت رندوم در طول دوره ان گرینقطه د

. 

 
و ساختار ناپایدار بار  21.5کانتور ماخ در فشار موتور  (15)شکل 

 جریان

 

 
 بار 21.5 در فشار موتور ر استاتیککانتور فشا (16)شکل 

 
 بار 21.5در فشار موتور  هانمایش ساختار شوک (17)شکل 

 

 وزریاافیدر حالاات اسااتارت د انیااجر یدر ادامااه بااه بررساا

استارت قارار  شبه در حالت  وزریفید t=0.3096 s. درمیپردازیم

زماان در   نیا در ا انیا جر نگارهیماخ و فشار و سا یهادارد. کانتور

 آمده است. (21)شکل تا  (18)شکل 

 
 t= 0.3096 sکانتور ماخ در حالت استارت  (18)شکل 
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 t= 0.3096 sدر حالت استارت  فشارکانتور  (19)شکل 

 
در حالت استارت  streamlineبه همراه  کانتور فشار (20)شکل 

t=0.3096 s 

 
 t= 0.3096 sنگار در حالت استارت سایهنمایش  (21)شکل 

 

حالات   نیا در ا انیجر مشخ  است،ها از شکلهمانطور که 

و در  اسات  صاوت ماافوق در هسته مرکزی دیفیوز )نیمه اول آن( 

و  اسات گرفتاه ادامه جدایش جریان وسایعی در دیفیاوزر شاکل    

ن صااوت اسات. بااا دقات بیشااتر در ناحیااه   جریاان در فاااز ماادو  

در نزدیکای   تاوان دریافات کاه   می نیمه اول دیفیوزر صوتمافوق

دیواره دیفیوزر ضخامت ناحیه کم سارعت )یخاش لایاه مارزی(     

شککل  این در حالی است کاه مطاابق    .استشده تر بسیار ضخیم

خامت ناحیه کم سارعت بسایار باریاك    در استارت پایدار ض( 13)

 21.5در فشاار   وزریا فید توان گفات کاه   می بنابراینبوده است. 

، از ایناارونرساایده اسات.  خاود   داریااهناوز باه حالاات اساتارت پا   

که در اثر لایه مرزی جدا شاده توربولانات    دستپاییناغتشاشات 

ذ توانند از ناحیه سرعت پایین به بالادسات نفاو  می ،شودمی ایجاد

تواند باعث بهم ریختگی مجدد جریاان و خاارج   می این امرکنند. 

در اداماه بارای    .شاود شدن آن از حالت شابه اساتارت دیفیاوزر    

بخاش   ایش محور مختصاتی با مبادا ابتادای  تشخی  نواحی جد

در ( 22)شکل   مطاابق   شاود. مای  واگرایی نازل در سیستم فارض 

 m x=0.32 در نسبتا بزرگی انیجر شیجداحالت شبه استارت 

شاده و برخاورد    slip line لیکاه باعاث تشاک    افتاد یاتفااق ما  

محور، باعث کااهش   یرو خساقه ما لیو تشک شیجدا یهاشوك

 طااولاداماه  در  انیا نباودن جر  یفراصاوت  جاه یعادد مااخ و درنت  

شککل  مطاابق   داریا در حالت اساتارت پا  انی. جرشودیم وزریفید

کاه در   یفراصوت است، اتفاق وزریفید قسمت اعظم طولدر ( 13)

   .دهدیرخ نم 21.5فشار 

 

در حالت ناحیه جدایش جریان  نگارسایهکانتور  (22)شل  

 t= 0.3096 sاستارت 

الات اساتارت   از ح t= 0.4936 sدر  انیا جربا گاذر زماان   

در  یداریا اسات کاه ناپا   نیا رخاداد ا  نیا . مفهوم اشودیخارج م

 یبررسا  یاسات. بارا   وساته یزمان به وقاوع پ  نیقبل از ا یلحظات

 یدر فواصل زماان  انیجر یآشکارساز ،یداریناپا كینامیو د قیدق

 است.  شدهداده  شیکه در ادامه نما دهکوتاه انجام ش

 شیاسات، جادا  شاده نشان داده  (23)شکل که در  همانطور

به  بحث رخ داده است. در ادامه وزریفیدر د تیدر دو موقع انیجر

( m x = 0.31 موقعیات  در )اینجاا  دسات پایینکه در  یشیجدا

 درقبال از آن )اینجاا   کاه   یشیو به جدا I شیجدااست رخ داده 

 نااام گااذاری II جاادایش رخ داده اساات( x = 0.22 موقعیاات

در بجاز   انیا جر Iمطابق شاکل مزباور بعاد از جادایش      .شودمی

 .صوت استمادون محور كینزد یو کوتاه كیبار هیناح

 

 
 t = 0.4697 sو بار  21.5کانتور ماخ در فشار  (23)شل  

بااا گااذر زمااان کااه  مشااخ  اساات (24)شااکل از دقاات در 

. . اثار  کندیم رییآن تغ بوده و ابعاد و مکان تغییردچار  I شیجدا

 دسااتپااایینو ناحیااه  I شیجااداجریااان در نوسااان  یاغتشاشاا

 یمارز  هیا لا نطاور یصاوت و هم ماادون  یناواح  قیتواند از طرمی

اثار   زیا ن II شیبار جادا    و ،صوت به بالادست منتشر گرددمادون

مکان و  رییتغ .شودمی و جدایش در این ناحیه نیز وسیعتربگذارد 

 یهاااو مکاان شاوك   هیا زاو رییااباعاث تغ  شیجادا  ناواحی  زیساا 

separation  وreattachment شودمی  . 

 وزریا فینوسانات فقط در بخش مساحت ثابات د  نیابتدا ا در

ی و بالادست ورود لیما یاموج ضربه انیبر جر یریرخ داده و تاث

 .گذارندینم آن

 

 
 t = 0.4740 sو بار  21.5کانتور ماخ در فشار  (24)شل  
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 شیگفته شد، بازر  شادن ابعااد جادا     ترشیهمانطور که پ

گاردد.   وزریا فید یو خفگ یعبور یدب رییباعث تغ تواندیم انیجر

بزر  شدن ابعاد  x = 0.22در مشخ  است که  (25)شکل در 

II    اسات کاه   شاده  انیا جر یسبب کاهش ساطح مقطاا عباور 

فشاار باالا    هیا ناح جااد یو ا یتواند منجر به انسداد کامل جرما می

 باشد.  بالادست  هها بعامل رانش ساختار شوك تواندمی که شود

 
 t = 0.4820 sو  بار 21.5کانتور ماخ در فشار  (25)شل  

شاوك در   ارسااخت  زیا ن x = 0.285در  (26)شکل   مطابق 

باه   regular reflectionشاوك از   یاسات. الگاو   رییا حاال تغ 

irregular reflection (26)شکل در  رییتغ نی. اکندیم رییتغ 

 یکیساقه ماخ در نزد لیاست. تشکشدهمز نشان داده با علامت قر

شاوك   نیا در عباور از ا  انیفشار کل جر شودیمباعث  I شیجدا

 شاتر یامار سابب غلباه ب    نیما را تجربه کند. ه بیشتریقائم افت 

به  وزریفیداخل د یهاو شوك شیجدا هیو راندن ناح طیفشار مح

 .شودیمسمت بالادست 

 
 m x =0.285 تغییر ساختار شوک در (26)شل  

 II شیجادا  یهاا حاوال  نوع بازتاب شوك رییتغ دهیپد نیهم

 .دهدیرخ م زین

 separationباعث برخاورد شاوك    II شیعقب رفتن جدا 

 leading edgeاصاطلاحا   ایا  یی)کاه شاوك ابتادا    II شیجدا

shock یورود لیا ما یاماوج ضاربه  باا   باشاد( می هاقطار شوك 

برخاورد   نیا (. ا(27)شاکل  ) شاود یما  t = 0.4828در  وزریفید

 x = 0.17و در  (29)شکل که در  شودیساقه ماخ م جادیسبب ا

شکل مشاابه   نیها در ا. ساختار قطار شوكاستشدهنمایش داده 

 یداریاست که در بخش ناپا pseudo-shock دهیو پد (2)شکل 

 .شد یها معرفقطار شوك

 

 13DiMRبه  12RRتغییر ساختار شوک از  (27)شل  

 
ب( کانتور  [11]الف( شماتیک جریان در قطار شوک  (28)ل  ش

 s t = 0.469709 ماخ در دیفیوزر در لحظه

دارد،  یو شکل منحن ستیساقه ماخ کاملا قائم ن کهییاز آنجا

و  یکینااامیآن دچااار اخااتلاف مشخصااات د در عبااور از انیااجر

 انیا جر هیناح لیتشکامر سبب  نیهم که شودیم یکینامیترمود

پشات   انیا برگشت جر ی. از طرفشودیم دستپاییندر  یچرخش

کاااهش  باعااث،  II یگسااترده شیجاادا یو از طرفاا ،ساااقه ماااخ

تواناد  یما  یانساداد جرما   نیشده و هما  یعبور انیمساحت جر

 ساختار شوك باشد. یهایداریناپا دیتشد یبرا یعامل

 

 
 t = 0.4831 sو بار  21.5تور ماخ در فشار کان (29)شل  

ساقه ماخ، کاهش فشار کال بعاد از    دستپایینفشار  شیافزا

سبب راندن  ان،یبر فشار جر طیعبور از ساقه ماخ و غلبه فشار مح

 شاود یما و بزرگتر شادن آن   انیساقه ماخ به سمت بالادست جر

این امر افت فشار کل باالایی را باه   واضح است.  (30)شکل که در 

شاود کاه فشاار محایط غلباه      می کند و سببمی جریان تحمیل

مرحلاه شاوك    نیا در ابه جریان بالادستی داشته باشد. بیشتری 

   کند.می را تجربه ینوسانات در یك حالت ناپایدار قرار دارد و قائم

 
 t = 0.4846 sو بار  21.5ماخ در فشار  کانتور (30)شل  

                                                 
12 Regular Reflection 

13 Direct Mach Reflection 
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 s t = 0.4928ساختار شوک در ورودی دیفیوزر در (31)شل  

باه   ،یورود لیا ما یاماوج ضاربه  عقب رفاتن سااقه مااخ و    

 ،آن هام باه سامت بالادسات     تا دهدیامکان را م نیا II شیجدا

 دهیا د x = 0.12کاه در   یشا یجدا (32)شاکل  . در دیا ایعقاب ب 

است. شدهاست که به بالادست منتقل  II شیهمان جدا شود،یم

باعاث حرکات    II انیا جر شیجدا هیها به ناحقطار شوك دنیرس

مرحله، حرکات   نیشود. در ایها به سمت بالادست مشوك ایسر

انجاام   یشاتر یساختار شاوك باه سامت بالادسات باا سارعت ب      

باه طاور مختصار در     ایو سار  یحرکت ناگهاان  نی. علت اشودیم

 [ آمده است.25تر در مرجا  و به طور مفصل مقدمهبخش 

 
 ای مای  ورودیموج ضربهنمایش جدایش ناشی از  (32)شل  

به سامت بالادسات رشاد کارده تاا باه دهاناه         شیجدا نیا

 انیخلأ باعث مکش جرمحفظه  نییار پا. فشرسدیخلأ ممحفظه 

فشاار در محفظاه رخ    شیباه داخال خاود شاده و افازا      شیجدا

 مشخ  است. زین (33)شکل که در  دهدیم

 
 خلأناحیه جدایش در ورودی محفظه  (33)شل  

 
و ورود  IIکانتور ماخ در لحظه از بین رفتن جدایش  (34)شل  

 جریان به محفظه

 گیرینتیجه -6
در این پژوهش پدیده ناپایداری و نوسان فشار که در برخای  

دهاد و منجار باه    مای ساز ارتفاع باالا رخ  نسبت فشارها در شبیه

خلأ به محفظه گاز  و خروج متناوب نوسان فشار در سامانه و ورود

افازار  از نارم  جریان سازی عددی. برای شبیهبررسی شد شود،می

در  هاای عاددی  ساازی استفاده شاد. شابیه   2022فلوئنت نسخه 

فشارموتورهای میدان جریان در پایا و ناپایا انجام گردید. دوحالت 

بار کاه در آن دیفیاوزر باه حالات اساتارت       21و  20، 17.5، 10

فشار لیل جریان با همچنین، تح. شدبه صورت پایا حل ، رسدنمی

گردیاد. از مادل هاای    انجاام  به صورت ناپایا   بار 21بالای  موتور

برای لحاظ کاردن تورباولانس    GEKOو  k-w-SSTآشفتگی 

 GEKOمادل   نشان داد کهها بررسی. استشدهاستفاده جریان 

نوساان   در بررسی انجام شده،. است تر برای مسئله حاضر مناسب

بوجود آماده  هرتز  2با فرکانس  21.5ر فشار محفظه در فشارموتو

 ]21[مرجاا  است که همخوانی قابل قبولی با تست های تجربای  

بررسی های عاددی نشاان داد کاه باه دلیال وقاوع       . داشته است

حالت شابه اساتارت در دیفیاوزر کاه در آن جریاان در نزدیکای       

عامل اصالی   ،دیواره دیفیوزر دارای لایه ضخیم مادون صوت است

به بالادست دیفیاوزر اسات کاه     دستپاییناغتشاشات  در انتقال

طی آن اغتشاشات حاصل از جریان جدا شده توربولانسی جریاان  

دهاد. بناابراین فشاار محایط باه      می بالادستی را تحت تاثیر قرار

و جریان برگشاتی  جریان شبه استارت داخل دیفیوزر غلبه کرده 

افازایش فشاار   با گاذر زماان و    شود.می ه خلاء را سبببه محفظ

مومنتوم جریان خروجی از نازل دوباره غالب شده و  خلاء، محفظه

کند و این حلقه تکرار می حالت شبه استارت را در دیفیوزر ایجاد

 کند.  می به طور متناوب ادامه پیدا

 

 فهرست علائم
 

  علائم
A مساحت 
x فاصله از ورودی گلوگاه 

M عدد ماخ 
P فشار استاتیك 
θ زاویه 

  هاپانویس

i ورودی 

e خروجی 

n نازل 

d دیفیوزر 

m موتور 



 فر، فراهانیفولادی، زاهدی   
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vc محفظه خلا 

conv  بخش همگرایی 

div بخش واگرایی 
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Abstract 
In this paper, an optimal nonlinear control method based on extended state observer is 

presented for attitude tracking of spacecraft in the presence of actuator faults. To 

achieve this aim, system faults are first identified and estimated by the developed 

extended state observer, and then a nonlinear optimal controller is designed based on 

the fault information obtained from the observer. The control law is extracted in a 

closed form by minimizing the next attitude errors. In this method, the prediction time 

is considered as a free parameter that is adjusted to improve the system performance. A 

redundant reaction wheel is used to compensate for the faults. This redundancy 

enhances the system's fault tolerance, reliability, and safety. The proposed controller 

uses the faults information obtained from the observer and compensates for the faults 

by distributing the torque between the wheels. Simulation results show that the 

proposed method has a great performance in tracking the spacecraft attitude in the 

presence of actuator faults. 
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 چکیده

 یبرا یافتهگر حالت توسعهبهینه مبتنی بر مشاهده غیرخطی روش کنترل کی، پژوهش حاضردر 

 یابیارائه شده است. به منظور دستالعملی های عکسدر حضور عیب چرخماهواره  تیوضع یابیرد

گر حالت توسعه یافته شناسایی و تخمین زده در ابتدا عیوب سیستم توسط مشاهدههدف،  نیابه 

بر مبنای اطلاعات عیب  نهیبه یخطریکننده غکنترلشوند و سپس به طراحی یک می

شده توسط زدهعیوب تخمینکننده پیشنهادی شود. کنترلگر پرداخته میآمده از مشاهدهدستبه

. پردازدو به جبران عیوب سیستم می کندیاستفاده م پارامترهای معلومعنوان به  گر رامشاهده

روش،  نی. در اشودیلحظه بعد، به صورت بسته استخراج م یخطا کردننهیبا کم یقانون کنترل

پارامتر، عملکرد  نیا میتنظکه  ردیگیپارامتر آزاد مد نظر قرار م کیبه عنوان  ینیبشیزمان پ

 نیاالعملی افزونه استفاده شده است. برای جبران عیوب از چرخ عکس .بخشدیم را بهبود ستمیس

کننده . کنترلدهدیم شیآن را افزا یمنیو ا نانیاطم تیو قابل ستمیس عیبتحمل  یافزونگ

های آمده از بخش تخمین عیب و توزیع گشتاور بین چرخدستبهاطلاعات استفاده از با پیشنهادی 

دهد که روش ینشان م یسازهیشب جی. نتاپردازدران عیب در سیستم میالعملی به جبعکس

 ستمیدر س ،ییعملکرد بالاعملگر  عیبدر صورت وجود  وضعیت ماهواره یابیدر رد یشنهادیپ

 دارد.

 

 

 

 

 

 
 
 

 :نشانی در پذیردسترس
Journal.isrc.ac.ir

 

 

  دو فصلنامه

 علـوم، فـناوری و

 کاربردهـای فضـایی 

 

 

 41-31 صفحه ،1شماره  پنجم، سال

 1404بهار و تابستان 
 

DOI:  
10.22034/jssta.2025.464563.1180 

 

 تاری  ه داوری 
 

 

 

 04/04/1403دریافت: 

 15/11/1403پذیرش: 

 

 

 

عیب کنترل وضعیت ماهواره، 

-گر حالت توسعهشاهدهم، عملگر

 خطییافته، کنترل بهینه غیر

 

 
 

 "سمیه جمشیدی و مهدی میرزایی، 
ر عیب کنترل وضعیت ماهواره در حضو

العملی با استفاده از های عکسچرخ

 ،"یافتهگر حالت توسعهمشاهده
دوفصلنامه علوم، فناوری و کاربردهای 

جلد پنجم، شماره اول،  ،فضایی

 .1404، 31-41صفحات 
 

 نحوه استناد به مقاله

 های کلیدیواژه

mailto:mirzaei@sut.ac.ir


 یافتهگر حالت توسعهی با استفاده از مشاهدهالعملهای عکسکنترل وضعیت ماهواره در حضور عیب چرخ 
 

  

 /1404 تابستانو  بهار اول ، شماره  پنجم سال –دوفصلنامه علوم، فناوری و کاربردهای فضایی  33

 

 

1 
 مقدمه -1

های فضایی برای اجرای وظایف خوود  مأموریتها در ماهواره

ر سوریع نیواز   موانو  و ، تثبیت وضوعیت گیریجهتبه دقت بالا در 

جلوب کورده و در طراحوی    را ها توجوه فراوانوی   دارند. این چالش

هر یک از  اند.کرده سیستم کنترل، پیچیدگی و تنوع زیادی ایجاد

هوای کنتورل   استفاده شده در طراحی سیسوتم کنترلی های روش

در فضوا  هوای مواهواره   وضعیت ماهواره به بررسی یکوی از چوالش  

بوه کنتورل وضوعیت     [1] کواران جمشویدی و هم  .پرداخته است

موواهواره بووا در نظوور گوورفتن محوودودیت گشووتاورهای کنترلووی و 

. عدم قطعیوت  اندالعملی پرداختهای چرخهای عکسممنتوم زاویه

هوای سیسوتم موضووع دیگوری اسوت کوه در طراحوی        و نامعینی

[. 2شوود ] های کنترل وضعیت ماهواره در نظر گرفته موی سیستم

تشاشات خارجی چوالش مهموی در طراحوی    علاوه براین وجود اغ

 بررسی به [3] جمشیدی و میرزایی کنترل وضعیت ماهواره است.

 نود پرداخته ادر کنترل وضعیت ماهواره  حذف اثر اغتشاشمسئله 

ه عقوب تطبیقوی و   کننده گام بو دو نوع کنترلکه در آن عملکرد 

   .شودحالت توسعه یافته مقایسه میگر مبتنی بر مشاهده

بوه طوور گسوترده موورد      ماهواره وضعیتکه کنترل هرچند 

بررسی قرار گرفته و نتایج فراوانی به دست آمده، اموا بسویاری از   

عملکورد   ،های غیرمنتظوره ها ممکن است در مواجهه با نقصطرح

یطراحو  کنندهاگر کنترلنامطلوب و حتی ناپایداری نشان دهند. 

 یهوا تیو اموراز م یاریباشود، بسو   عیبتحمل  تیشده بدون قابل

 .[4]شکسوت خواهنود خوورد     عیب یوقوع ناگهان لیبه دل ییفضا

در  دیو اسوت کوه با   یموضووع مهمو   عیبتحمل  تیقابل ن،یبنابرا

 انووواع .در نظوور گرفتووه شووود وضووعیت موواهوارهکنتوورل  یطراحوو

 اصوولی دسووته دو بووه پووذیر عیووبتحموول کنتوورل هووایسیسووتم

 پوذیر عیوب  تحمول  کنتورل  هوای سیسوتم : شووند موی  بندیطبقه

 نیو ا .[5] 2فعال پذیر عیبتحمل کنترل هایسیستمو  1غیرفعال

 یهودف کنترلو   کی یمتفاوت برا یطراح یهاروشاز  کردیدو رو

 کنند.  یاستفاده م

ی از هاعیبعنوان به هاعیباز  یفهرست رفعال،یغ کردیدر رو

. شودیدر نظر گرفته مکننده پیش تعیین شده در طراحی کنترل

 یاقدام اضواف  چیه ستیلازم ن که دهدینشان م رفعالیاصطلاح غ

 تعیین شوده  یهاعیبدر پاسخ به  ،ترل موجودکن ستمیتوسط س

دسته  کی یفقط برافعال عیب غیر ریپذتحمل کنترل. انجام شود

                                                 
1Control TolerantPassive Fault   
2Active Fault Tolerance Control  

قابول اعتمواد اسوت. از     ،یطراحو  نود یمورد انتظار در فرآ وبیاز ع

بوا   دیو با اسوت  شدهکننده ساختار ثابت مشخصکه کنترلیی آنجا

ملکورد آن  عکوه  کار داشته باشود،  وسر یمختلف عیب یهارویکرد

 یباشود، و حتو   نوه یبه عیوب  یهاهمه حالت یبرا تواندیهرگز نم

 نشوود.  نیحلقه بسته کواملا  تضوم   ستمیس یداریپا تممکن اس

فعوال  پذیر عیب غیور تحمل یک روش کنترل ،[6]عثمان و لام بن

هوای  شونده در سیستمشونده و جمعهای ضرببرای جبران عیب

پوذیر عیوب   هوای کنتورل تحمول   روش انود. کورده افاین پیشونهاد  

-غیرفعال عمدتا مبتنوی بور رویکورد کنتورل مقواوم هسوتند بوه       

H ،[7]مثال: رویکرد مبتنی بر نابرابری ماتریس خطوی  عنوان
 

 .[9]و تئوری تنظیم غیرخطی  [8]

 مجودد  پیکربنودی  پذیر عیب فعال بوا تحمل سیستم کنترل

 نشوان  آنلایون از عیوب واکونش    اطلاعوات  اساس بر کنندهکنترل

است که بوه   یدهنده اقدامات اصلاحنشان ،ح فعال. اصطلادهدمی

 سوتم یس قیو تطب یمجدد برا یکربندیپ مزیطور فعال توسط مکان

 شوود. یشده انجوام مو  ییشناسا ستمیس وبیکنترل در پاسخ به ع

 هوا عیوب  از بسیاری با مقابله توانایی فعال پذیر عیبتحمل کنترل

 .  [12-10]دارد  همراه به را بهینه عملکرد و دارد را

 بورای  مختلفوی  هوای پذیر عیب فعال، روشدر کنترل تحمل

 دارد. وجوود  کنتورل  هوای سیسوتم  در عملگور  عیووب  تشوخیص 

 هوای عیوب  شناسوایی  برای توانمی را رمن محاسباتی هایتکنیک

 تکنیووک یووک فووازی منطووق .[17-13]کوورد اسووتفاده عملگوور

عملگور   هایعیب شناسایی برای تواندمی که است نرم محاسباتی

 یعصوب  یهوا شوبکه از هوا  برخوی از روش  .[18،19]شود  استفاده

عیوب بهوره    نیتخمو  یبورا  3(RBF) یشوعاع  هیو بر تابع پا یمبتن

 ماننود  ییهوا چوالش  RBF یعصوب  یهاحال، شبکه نیبا ابرند می

 یآموزشو  ینودها ایانتخاب پارامتر، و فر ،میزان محاسبات افزایش

 [.  20،21د ]را به همراه دارن دهیچیپ

 زی دیگووری ادسووته گوورمشوواهده بوور مبتنووی هووایروش

 هوای سیسوتم  عیووب  جبوران  بورای  که هستند های فعالتکنیک

اغلوب بوا    افتهیگر حالت توسعه مشاهده .شوندمی استفاده کنترل

پوذیر عیوب   برای کنترل تحمل ،گرید یکنترل یهاکیتکن بیترک

 [24] لوی و همکواران   [.22،23] ردیگیمورد استفاده قرار مفعال 

و یووک  زمووان محوودودیافتووه توسووعه گوور حالووتمشوواهده کیوو از

و  نیتخمو  یبورا ، یمنفورد موود لشزشو    ریغ نالیترمکننده کنترل

عملگور در مواهواره    هوای عیوب از  یناشو  یهاتیجبران عدم قطع

                                                 
3Radial Basis Function  



 جمشيدي، ميرزايی
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گر [ از مشاهده25و همکاران ] 4. دچائو راناندکردهاستفاده  صلب

حالت توسعه یافته تطبیقی برای شناسایی عیب عملگور اسوتفاده   

آن با کنترل مود لشزشی مرتبه دوم به جبوران  کردند و با ترکیب 

 ند.اهعیوب پرداخت

از  برای حل مسئله عیب عملگر در ماهواره،حاضر، مطالعهدر 

گور اسوتفاده شوده اسوت. از     یک روش کنترل مبتنی بر مشواهده 

هووای عملگوور در سیسووتم هووای ایوون روش جبووران عیووبویژگووی

نویسوندگان   صورت آنلاین و بدون اطلاع از نووع عیووب اسوت.   به

اخیرا یک الگوریتم جبران خرابی عملگر تطبیقی برای مواهواره را  

کوه در آن از یوک    انود کورده سوازی  صورت آزمایشوگاهی پیواده  به

در ایون   .اسوتفاده شوده اسوت    ،کننده گام به عقب تطبیقیکنترل

روش برای جبران خرابی عملگر فرکانس خرابوی معلووم در نظور    

حاضوور طراحووی  مطالعووهدف امووا هوو، [26گرفتووه شووده اسووت] 

 بوه  ازیبدون ن کننده وضعیت ماهواره در حضور عیب عملگرکنترل

ابتدا بوا   برای این منظورست. عیوب ادر مورد نوع  قیاطلاعات دق

یافته بوه شناسوایی و تخموین    گر حالت توسعهاستفاده از مشاهده

دسوت   بهاطلاعات گیری از بهرهبا شود. سپس عیوب پرداخته می

 کنتورل ی مبتنوی بور روش   کنترل کردیرو کی گر،از مشاهدهآمده 

توسوط  کننوده  . ایون کنتورل  شودیتوسعه داده م نهیبه یخطریغ

صورت آزمایشگاهی بر روی ماهواره به [27] جمشیدی و همکاران

هوای  سازی شده است که در آن با فرض معلوم بودن خرابوی پیاده

ه شوده اسوت.   یک روش تخصیص کنتورل پرداختو   ئهعملگر به ارا

روش پیشنهادی این مقاله بر این ایده کلی استوار است که در آن 

شووده توسووط زدهعیوووب تخمووینشووده از یطراحوو کننوودهکنتوورل

و بوه   کنود یه مو اسوتفاد  پارامترهوای معلووم  به عنوان  گرمشاهده

 یبینو پردازد. در این روش زموان پویش  جبران عیوب سیستم می

کننوده تلقوی   ارامتر آزاد کنتورل صورت یک پو بهبجای گام زمانی، 

. اسوت شود که در راستای بهبود عملکرد سیستم قابل تنظویم  می

که  ،بین استهای متداول کنترل پیشاین ویژگی بر خلاف روش

شووند و در هور   عمدتا بر مبنای مدل زمان گسسته طراحوی موی  

سوازی دارنود کوه باعو      برداری نیاز به فرایند بهینوه لحظه نمونه

 . شودمیشدن الگوریتم زمانبر 

بوه مورور    1بخوش  است:  ریبه شرح ز مطالعه حاضرساختار 

 یهوا مواهواره و روش  تیکنتورل وضوع   نوه یموجود در زم اتیادب

 بنودی فرموول  2 در بخش اختصاص دارد. بیع ریپذکنترل تحمل

ارائه شوده   معادلات دینامیکی و سینماتیکی ماهوارهمسئله شامل 

گر حالت توسعه یافته بورای  ی مشاهدهبه طراح، 3 است. در بخش

                                                 
4Dechao Ran  

روش کنترلوی   شناسایی و تخموین عیوب پرداختوه شوده اسوت.     

به تحلیول نتوایج    5بخش ارائه شده است.  4پیشنهادی در بخش 

 تی. در نهاپردازدسازی روش پیشنهادی میدست آمده از شبیهبه

 ارائه شده است. یریگجهینت 6در بخش 
 

 کی ماهوارهمعادلات دینامیکی و سینماتی -2
ای ماهواره از چندین روش استفاده برای بیان موقعیت زاویه

ها استفاده از زوایای اویلر است . زوایای شود. یکی از روشمی

bبا ترتیب مختصات بدنی  اویلر b bZ Y X   با استفاده از

  آید:به دست میای بدنه روابط زیر از سرعت زاویه

 
(1) 1R  

 (2) 
1 0 sin

0 cos sin cos

0 sin cos cos

R



  

  

 
 


 
    

]کووه در آن ]T    زوایووای اویلوور و  یهوواسوورعت 

 .  هستندای بدنه یهزاو

در این مطالعه، فورض بور ایون اسوت کوه مانورهوای        :1ملاحظه 

ور خاص، شوند. به طماهواره در محدوده زوایای کوچک انجام می

ای کوه  )زاویه رول( از محودوده   )زاویه پیچ( و  زوایای اویلر 

،  90ممکن است منجر به تکینگوی شوود، یعنوی نزدیوک بوه      

فاصله دارند. ایون فورض بوه دلیول ماهیوت ماموریوت و نیواز بوه         

در کنترل وضعیت ماهواره قابل توجیوه اسوت و    مانورهای کوچک

کند که شرایط تکینگی در طی مانورها تجربه نخواهد تضمین می

شد. بنابراین، روش زوایای اویلر برای توصیف وضعیت مواهواره در  

 .این محدوده از دقت و کارایی کافی برخوردار است

بوا   تاسو  برابر العملیماهواره با چهار چرخ عکس دینامیک معادله

[27] 
(3) J J Du t     ( ) ( )  

 است

(4) 0c f
u I E u u  ( )  

1 2 3
E diag e e e ( , , هووا اسووت.  موواتریس افووت کووارایی عملگوور  (

0 1
i

e  دهنوده افوت کوارایی عملگور     نشانi- اسوت ام .
0f

u 

شونده و نگر عیب جمعبیا
c

u     بوا   .اسوت گشوتاور کنترلوی فرموان

 جایگذاری مدل عیب در معادلات سیستم خواهیم داشت:

(5) 1 1 1

0c f
J J J D I E u J Du         ( ( )) ( )  

با در نظر گرفتن متشیرهای حالت به صورت  
T

x    و

معوادلات فضوای حالوت    زوایای اویلر به عنوان خروجی سیسوتم،  

 آید:( به صورت زیر بدست می5( و )1ماهواره از روابط )



 یافتهگر حالت توسعهی با استفاده از مشاهدهالعملهای عکسکنترل وضعیت ماهواره در حضور عیب چرخ 
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(6) 

 

1
f x  ( )  

2 c d
f x GDu f   ( )  

y   
 که

1
f x( ) ،

2
f x( )، G و 

d
f :به ترتیب عبارتند از 

(7) 

1

1
f x R( )  

1

2
f x J J   ( ) ( ( ))

 
1G J   

0d c f
f GDEu GDu    

گوور حالووت توسووعه یافتووه و در ادامووه بووه طراحووی مشوواهده

سواختار کلوی الگووریتم     1. شوکل  شودمیکننده پرداخته کنترل

دهد. بوا توجوه بوه شوکل اطلاعوات عیوب       ادی را نشان میپیشنه

شود تا در کننده فرستاده میگر به کنترلدست آمده از مشاهدهبه

 سازی عیب ازآن استفاده کند. جبران
 

 
 هادینساختار کلی الگوریتم پیش -1شکل

 

 گر حالت توسعه یافتهمشاهده -3
(، 6)معادله دینوامیکی سیسوتم   در  گر،برای طراحی مشاهده

را به عنوان متشیور حالوت بوه صوورت زیور درنظور       عیب سیستم 

 گیریم:می

(8) 
1 1

c d
J J J Du t f       ( ) ( )  

d
f t g t( ) ( )  

 شود:به صورت زیر نوشته می افتهیتوسعه  تگر حالمشاهده

(9) 
0 1E Z    

1 1

1 2 01 0c
Z J J J Du Z E        ( )

 

2 02 0 0 0( , , )Z fal E     
0E گوور، خطووای تخمووین مشوواهده

1Z  2وZ  متشیرهووای حالووت

 عیووب ای و هوای زاویوه  هستند که به ترتیوب سورعت   گرمشاهده

زنند از آنجوایی کوه   سیستم را تخمین می
2 d

Z f تخمینوی از   ˆ

بنابراین از آن در قانون کنترل بورای جبوران    استب سیستم عیو

 .شودعیوب اعمال شده به سیستم استفاده می

01 011 012 013[ , , ]diag   و
02 021 022 023[ , , ]diag    

به صورت زیور  fal(.)و تابع  هستندگر های بهره مشاهدهماتریس

 [:28شود ]تعریف می

(10) 

1 0 0 0

0 0 0 2 0 0 0

3 0 0 0

( , , )

( , , ) ( , , )

( , , )

fal E

fal E fal E

fal E



 



 
 

  
 
    

0

0

0 0 0 0
0 0 0 1

0 0 0

sgn( ),
( , , ) i i i

i

i i

E E E
fal E

E E




 





 
  

  
، در این رابطوه 

0iE   مولفوهi-  ام بوردار
0E، 00 1  و 

0 0  

. با انتخواب مقوادیر مناسوب   است
01، 02، 0 0 و ،  خروجوی

گر مشاهده
1Z  به 2 وZ به 

d
f تووان بوا   شوود. موی  نزدیک می

 هپیشونهاد کورد   [28]کینوک  گجینیی و های مشابهی که روش

، اثبات کرد کوه خطوای تخموین    ندا
0E     بوه همسوایگی کوچوک

 شود. اطراف صفر همگرا می

نظر گرفتن یک خطای تخمین محدود برای عیووب سیسوتم   با در

(
2 dZ f  )،   هوای  در بخوش به اثبات پایداری سیستم کنترلوی

 ه خواهد شد.پرداختبعدی 

 کننده غیرخطی بهینهطراحی کنترل  -4
 ماهوارهوضعیت  کنترل، کنندهکنترلطراحی از  صلیهدف ا

 یرخطو یروش کنتورل غ در اداموه  اسوت.  با وجود عیب در عملگر 

cکنترلسیگنال محاسبه  یبرا یسازنهیبر به یمبتن
u ستمیدر س 

های وضعیت یرخطیغ یهادا پاسخروش، ابت نیدر اشود. ارائه می

 ینبیشیپ لوریبا استفاده از بسط ت یبعد یبازه زمان ی، براسیستم

کوردن  نوه یاسواس کم  بور  یفعلو  یکنترل یورود و سپس شودیم

 h بینوی زموان پویش   [.30، 29] شودیم نییشاخص عملکرد تع

ر لحظوه  هوای سیسوتم د  وضوعیت . اسوت مثبت  یقیحقیک عدد 

 :شودیمصورت زیر نوشته هب لوریبا استفاده از بسط ت یبعد

(11) 

2

2
k

k

h
t h t h t t

h
t

k

   



   

  ( )

( ) ( ) ( ) ( )
!

( )
!  

 یکه برابر با درجه نسب بسط است یمرتبه نییتع یگام بعد

درجه نسبی هر  .شودمحاسبه می یعلاوه مرتبه کنترله ب سیستم

 یمرتبووه مشووتق آن خروجوو نیعبووارت اسووت از کمتوورخروجووی 

cآن ورودی یازاکه به یانهگوبه
u حیبار بصوورت صور  نیاول یبرا 

c یکنترلو  یورود راتییدرجه تش یظاهر شود. اما مرتبه کنترل
u ،

 یبا درجوه نسوب   یهاستمیس ی. برااست ینیبشیپ یاندر بازه زم

 خووش  یهوا تمسو یکمتر از چهار که س یمثلا درجات نسب نیپائ

دسوت  هبو  یخوب جیصفر نتا یمرتبه کنترل شوند،یم دهینام فیتعر
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 ینو یبشیدر پو  یکنترلو  یمشتق ورود شودیباع  م رایز دهدیم

 یهاستمیس یبرا ینسبتا مناسب دصفر شود و عملکر یهر خروج

 [.32، 31] حاصل شود نییپا یبا درجات نسب یرخطیغ

(12)  0 0
u t

h
 

 


( )
,

 
-یممشتق گرفته ( 6معادله )سیستم، از  یدرجه نسب افتنی یراب

  شود
(13) R R     

توان به صورت زیور  ( را می13(، رابطه )5گرفتن معادله )نظربا در 

 :کردبازنویسی 
(14) 

2 c d
R f GDu f R    ˆ( )       

در رابطه بالا 
d

f̂ دسوت  گور بوه  یب است که از مشواهده تخمین ع

cکنترلی فرموان  که گشتاور  ییاز آنجاآید. می
u    بوه صوراحت در

 یداراسیسوتم مواهواره    شود،یبار ظاهر م نیاول یدوم برامشتق 

2یدرجه نسب  2با انتخواب   ن،یاست. بنابراk  ،   بسوط

 :شودینوشته مزیر صورت به ایوضعیت زاویه لوریت

(15) 
2

2

h
t h t h t t      ( ) ( ) ( ) ( )

!  

 :( داریم15( در )14گذاری رابطه )با جای
 

(16) 

 

2

1 2
2

c d

h
t h t hf R f

GDu f R

 



    

 

( ) ( ) [ (
!

ˆ ) ]  
 مهیجر یرا در زمان بعد یابیرد یکه خطاها ریشاخص عملکرد ز

 شود:ینظر گرفته مدر صورت زیر بهکند یم

(17) 
1

2

T

d

d

I t h t h t h

t h

  



     



[ ( ) ( )] [ ( )

( )]  
اعموال   ریو شور  لازم بصوورت ز   ،یقانون کنترلو  یهمحاسب یبرا

 شود:می

(18) 

2

1 2

2

2

0
2

d

c

c d

I h
t t hf R f

u

h
GDu f R RGD

 




    



  

( ( ) ( ) [ (
!

ˆ ) ])
!  

 :دیآیبدست م ریبه صورت ز لیکنتر گنالیبا حل معادله فوق، س

(19) 

1 1

12

2

2

2

2

c d

d

u D G R hf
h

h
Rf R Rf

 



  
   

 

[

ˆ( )]
!

 

 یت که به راحتو ( به صورت بسته ارائه شده اس19قانون کنترل )

پوارامتر   کیو به عنووان   h ینیبشی. زمان پاستقابل حل و اجرا 

 رینشوان دادن توأث   ی. براشودیقانون در نظر گرفته م نیآزاد در ا

مختلف قانون کنتورل   یهایژگیروشن شدن و یپارامتر و برا نیا

 ینده بررسکنکنترل نیتحت ا بستهحلقه  ستمی(، عملکرد س19)

 .  شودیم

 عیوب  تخمینبرای  محدود خطای گرفتن نظر در با: 1قضیه

تحوت قوانون    ( 6رابطوه )  در شدهتعریف ماهواره دینامیک ،عملگر

 شود.همگرا می محدوده یک به( 19کنترل )

( 13) سوتم یس کینامی( در د19استفاده از قانون کنترل ) اثبات:

 شود:یم ضعیتو یبرا ریحلقه بسته ز دینامیکمنجر به 
(20) 

2

2 2
t t t R

h h
     ( ) ( ) ( )  

در رابطه فوق، 0 0 0
T

d
     در  .در نظر گرفتوه شوده اسوت

، بجای بوردار وضوعیت در   وضعیت مطلوب غیرصفر مساله ردیابی

بوردار   (، بردار خطای ردیوابی جوایگزین خواهود شود.    20معادله )

 عیوب  تخمینل از حاص( ناشی از خطای 20) سمت راست معادله

کووه در آن  اسووت
2 dZ f    و

2 d
Z f تخمینووی از عیوووب   ˆ

بورای هور    هوای مشوخص   کوران  در نظر گورفتن با . استسیستم 

وضوعیت  توان سه معادله جدید برای ، میRام از بردار-i عنصر

 نوشت: های ماهواره
(21) 

2
    i

2 2
1 2 3

i i i i
h h

      . , , .  

 مقایسوه  لوم  کوارگیری  بوه  و دو مرتبوه  دیفرانسویل  معادله حلبا 

  توان نوشت:می
(22) 

 
2

2
h

t

i
i

t
t Be sin

h

h


 


 

   
 

.  

  شود:نتیجه زیر حاصل می hبودن مقدار مثبتبا توجه به 
(23) 2

2

i
i

t
l

h
im





 .  

را به نحووی انتخواب    بینیتوان زمان پیشمی، (23معادله ) طبق

2 کرد که 2
i

i

h


 ò شود کهاین امر سبب می ،باشد i
  به سمت

  .شود همگرا زیر مجموعه
(24) i i

  ò  

 داریبررسی پایداری و کرانبرای  t    بوه   لیاپوانوف یوک توابع

 شود:صورت زیر انتخاب می
(25) 

1 2

1 1
0

2

T TV
h
      .  

 نوشت: توانمی(، 25) در( 20) با جایگزینی معادله
(26) 

 1 2 2

2 2 2T T TV
h h

R
h
     

 
      

 

.

,  

 :آیدسازی به صورت زیر بدست میکه پس از ساده
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(27) 
 1

2 T TV R
T
     

.

.  

 دریافت توان ( می27معادله ) از
(28) 

1

2 T TV R
h
     

.

.  

 نامساویدر نظر گرفتن با 
2

2

4

b
ab ca

c
   حقیقوی   اعوداد  بورای

(  82) امسواوی اعمال آن به آخرین عبوارت ن  و c و a ،bمثبت 

1فرض و
0c

h
    شودمینتیجه زیر حاصل: 

(29) 2 2

1

2 1

4

T TV R
h

h h
       ,  

 شود:صورت زیر ساده میکه به

(30) 2 2

1

1

4

TV R
h

h
    ,  

( بوه  30) امساویآخرین عبارت ن برای بالا کران نظر گرفتن در با

Rصورت   خواهیم داشت: 

(31) 2
2

1

1

4

T h

h
V 


  

.

.  

 توان نوشت:( می25( و )24)ت استفاده از معادلابا 

(32) 2
2

1 1 3

2 2

4

h
V

hh
V 

 
  

.

.  

با تعریف 
2

2

3

2

4

h
M

h



  ( را بوه  32تووان نامسواوی )  می

 شکل زیر بازنویسی کرد:

(33) 
1 1

2

h
V V M


 

.

.  

زیور   نتیجوه ، (33) ای بورای حول معادلوه   با استفاده از لم مقایسه

 آید:دست میبه

(34) 
 

2

1 1
0

2 2
h

thM hM
V V e


 

   
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، توابع لیاپوانوف   h با توجه به مقوادیر مثبوت  ( و 34طبق رابطه )

 :محدود خواهد بود

(35) 
1

2t

hM
limV


  

( 25)شوده در   تعریف با توجه به اینکه تابع لیاپانوف طبق معادله

در محودوده مشوخص شوده     هوا ت، و همچنین وضعیتکراندار اس

نیوز در   توان نتیجه گرفت که قرار دارد، می (24) معادله طبق

 .این محدوده کراندار خواهد بود

 سازینتایج و شبیه -5

 قبل هایقسمت در کنترلی پیشنهادی که روش بخش، این در

 یس ممان اینرسیفضاپیمایی با ماتری رو بر شد، ارائه

20 1 2 0 9

1 2 1 7 1 4

0 9 1 4 15

J

 
 


 
  

. .

. . .

. .

ود. لازم به ذکر است شمی سازیپیاده 

کننده سازی کنترلکه با توجه به اینکه در عمل برای پیاده

سازی در مقدار گشتاور کنترلی وجود دارد، در شبیه محدودیت

گشتاور کنترلی محدودیت
max 0.2 .iu N m و

min 0.2 .iu N m  

پارامترهای استفاده شده  مقادیر[. 33] شده است در نظر گرفته

هدف آورده شده است.  1کننده در جدول گر و کنترلدر مشاهده

با وجود عیب  پایدارسازی وضعیتکننده از طراحی این کنترل

کننده در برای بررسی عملکرد کنترل .استعملگر در سیستم 

 :شودمیصورت زیر تعریف هعیب بحضور عیوب عملگر دو رویکرد 

  افت  العملیعکسچرخ  نیو دوم نیاول :1رویکرد عیب

20tرا در  کارایی عملگر   با ثانیه
1

0 1e  و  .

2
0 4e   اسیبا عیبکه  یدر حال کنند،یتجربه م .

دوم و سوم در  العملیعکس یهاچرخ یبرا یشیافزا

100t   با ثانیه
02

0 05
f

u N m  .  و .

03
0 04

f
u N m  . با شرایط  هاسازیشبیه. دهدیرخ م .

اولیه 70 1 20     گیردمی انجامدرجه. 

  العملی دوم در لحظه چرخ عکس: 2رویکرد عیب

30t  کند تدریجی را تجربه می ثانیه افت عملکرد

) ز مقدار صفر شروع شدهعیب ابطوریکه 
2

0e )  و

80tیابد تا در صورت خطی افزایش میهب   ثانیه به

) درصد گشتاور کنترلی برسد 40
2

0 4e  در چرخ  .(.

50tالعملی سوم نیز در لحظه عکس   افت ثانیه

عملکرد با 
3

0 5e  دهد. عیب بایاس رخ می .

02
0 05

f
u N m  . در چرخ دوم از اول مانور رخ   .

دهد و می
03

0 03
f

u N m  . برای چرخ سوم در   .

50tلحظه   با  هاسازیشبیه افتد.ثانیه اتفاق می

شرایط اولیه 30 15 40   گیرد. می انجامدرجه 

 ارائه 6تا  2ی هاشکل دربرای رویکرد اول  سازیشبیه نتایج

 . شده است
 سازیمقادیر پارامترهای استفاده شده در شبیه -1جدول 

 پارامتر شبیه سازی مقدار

3 h 

3 3
I
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، بوا  اولعیب  رویکرددست آمده از روش پیشنهادی برای نتایج به

کننده نرمال که در سواختار آن از تخموین عیوب اسوتفاده     کنترل

و ای موقعیوت زاویوه   سوه یمقا 3و  2 یهالشکنشده مقایسه شد. 

بوا   شوده عیوب بیوان   رویکورد ماهواره را برای  یاهیزاو یهاسرعت

 و گور پیشوونهادی مبتنووی بور مشوواهده  کننوده لکنتوور اسوتفاده از 

هوا  لشک نیطور که در ا. هماندهندینشان م کننده نرمالکنترل

دهود،  در شرایطی که عیوب در عملگور رخ موی    شود،یمشاهده م

یابود در صوورتی کوه    کواهش موی   کننوده نرموال  عملکرد کنتورل 

تواند سیسوتم را بوه خووبی    گر میمبتنی بر مشاهده کنندهکنترل

 کنترل کند.

کننوده نرموال را   گشتاورهای کنترلی فرمان کنتورل  4شکل 

20tالعملی اول از دهد با توجه به اینکه چرخ عکسنشان می  

کند لوذا بورای جبوران    درصد توان خود کار می 10ثانیه به بعد با 

 شود و با توجهاین عیب، گشتاور کنترلی فرمان چرخ اول زیاد می

به محدودیت گشتاور در نظر گرفته شده به طور مکرر بوه اشوباع   

 رسد.  می

کننده پیشنهادی در شکل های کنترلی فرمان کنترلگشتاور

آورده شده است. مطابق شکل با توجه به تخمین عیب و توزیع  5

گشووتاور بووین چهووار چوورخ، مقوودار گشووتاورهای کنترلووی روش   

 . استپیشنهادی کم و در محدوده مجاز 

گور حالوت   آموده از مشواهده  دستخطای تخمین عیب به 6شکل 

بوه شوکل در ابتودا خطوای     توجوه بوا دهد. یافته را نشان میتوسعه

20tتخمین صفر است از لحظه       ثانیه کوه عیوب در عملگرهوا

سوپس   وجوود دارد  ی در خطای تخموین اندک شیافزا دهدرخ می

رسد. شود و خطا تقریبا به صفر میمیخوبی تخمین زده عیوب به

 یخطوا سوازی، مجوددا   از شروع شوبیه  هیثان 100 گذشت پس از

 یشو یافزا هوای عیباز وقوع  یکه ناش دارد یاندک شیافزا نیتخم

 5هموانطور کوه در شوکل    شوونده  جمع وبیجبران ع یاست. برا

 هیو ثان 100پس از  یشنهادیکننده پنشان داده شده است، کنترل

 دهد.یصفر را فرمان م ریغ یکنترل ورشتاگ کی
 

 
 )الف(

 
 )ب(

 
 )ج(

کننده مبتنی بر کننده نرمال و کنترلمقایسه تنظیم وضعیت کنترل -2شکل

 گر مشاهده

 
 )الف(

 
 )ب(

 
 )ج(

 کننده نرمال و مبتنی بر مشاهدهای کنترلهای زاویهمقایسه سرعت -3شکل 

 گر
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 کننده نرمالکنترل های کنترلی فرمانگشتاور -4شکل 

 

 
 گرمبتنی بر مشاهدهکننده های کنترلی فرمان کنترلگشتاور -5شکل 

 
 گر حالت توسعه یافتهمشاهدهبدست آمده از تخمین عیب خطای  -6شکل 

عیب دوم رویکرد عملکرد روش پیشنهادی در مواجهه با در ادامه 

ی در سازمورد ارزیابی قرار گرفته است. نتایج حاصل از شبیه

دهد اند. بررسی این نتایج نشان میارائه شده 11تا  7های شکل

که سیستم کنترلی پیشنهادی حتی در حضور عیوب تدریجی 

بخش و پایدار از خود عملگر نیز توانسته است عملکردی رضایت

به نمایش الگوی عیب در  11به طور مشخص، شکل  .نشان دهد

لگو افت عملکرد سناریوی دوم اختصاص یافته است. این ا

الف( -11العملی دوم )شکل در چرخ عکس بایاستدریجی و عیب 

العملی سوم در چرخ عکس بایاسو همچنین افت عملکرد و عیب 

 دهدینشان م جینتا یبررس .کشدب( را به تصویر می-11)شکل 

 هیاول طیو شرا متفاوت وبیدر مواجهه با ع یشنهادیکه روش پ

 .دهدیتوجه از خود ارائه ملوب و قابلمط اریبس یعملکرد ر،یمتش
 

 
 )الف(

 
 )ب(

 
 )ج(

 نتایج تنظیم وضعیت در روش پیشنهادی برای رویکرد عیب تدریجی -7شکل 
 

 
 )الف(

 
 )ب(



 جمشيدي، ميرزايی
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 )ج(

ای در روش پیشنهادی برای رویکرد عیب های زاویهنتایج سرعت -8شکل 

 تدریجی

 
هادی برای رویکرد عیب کننده پیشنهای کنترلی کنترلگشتاور -9شکل 

 تدریجی

 
گر در رویکرد عیب مشاهدهبدست آمده از تخمین عیب خطای  -10شکل 

 تدریجی
 

 
 )الف(

 
 )ب(

 در رویکرد عیب دومالگوی عیب  -11شکل 

 گیرینتیجه -6
برای جبران عیب عملگر در ماهواره، یک روش  مقاله حاضردر 

یافته ت توسعهگر حالکنترلی غیر خطی بهینه بر مبنای مشاهده

گر حالت . عیوب سیستم توسط مشاهدهشودمیپیشنهاد 

یافته شناسایی و تخمین زده شد و سپس مقادیر عیب توسعه

. در محاسبه شدکننده برای جبران عیب تخمینی در کنترل

العملی افزونه یشنهادی از چرخ عکسکننده پکنترل طراحی

جبران عیب بین  استفاده شد و گشتاورهای کنترلی فرمان برای

با درنظر نیز کننده اثبات پایداری کنترل .ها توزیع گردیدچرخ

سازی برای دو نتایج شبیه گرفتن خطای تخمین انجام شد.

با توجه به رویکرد عیب در شرایط اولیه متفاوت ارائه شد. 

کننده مبتنی بر نمودارهای ارائه شده مشاهده شد که کنترل

عیب بیان  رویکردهایج خوبی را برای گر پیشنهادی نتایمشاهده

خطاها و به  شایان ذکر است که در این مقاله شده نشان داد.

که می تواند در عمکرد  استپرداخته نشده نویزهای اندازه گیری

سیستم کنترلی مبتنی بر رویتگر تاثیر داشته باشد و نیاز به 

 در کارهای آتی دارد.بررسی 

 

 تعارض منافع
 ".ض منافع توسط نویسندگان بیان نشده استگونه تعارهیچ"

 

 مراجع
 

 [1] S. Jamshidi, M. Mirzaei, and M. Malekzadeh, "Applied 

nonlinear control of spacecraft simulator with constraints on 

torque and momentum of reaction wheels," ISA transactions, 

2023. 

[2] K. Oguri and J. W. McMahon, "Robust spacecraft guidance 

around small bodies under uncertainty: Stochastic optimal 

control approach," Journal of Guidance, Control, and 

Dynamics, vol. 44, no. 7, pp. 1295-1313, 2021. 

[3] S. Jamshidi and M. Mirzaei,”Performance comparison of 

adaptive and ESO-based backstepping controllers for 

disturbance rejection in spacecraft”, Journal of Space Science, 

Technology and Applications, vol. 3, no. 2, pp.:32 -45, 2024. (In 

Persian) 

 [4] Y. Han, J. D. Biggs, and N. Cui, "Adaptive fault-tolerant 



 یافتهگر حالت توسعهی با استفاده از مشاهدهالعملهای عکسکنترل وضعیت ماهواره در حضور عیب چرخ 
 

  

 /1404 تابستانو  بهار اول ، شماره  پنجم سال –دوفصلنامه علوم، فناوری و کاربردهای فضایی  41

 

 

control of spacecraft attitude dynamics with actuator failures," 

Journal of Guidance, Control, and Dynamics, vol. 38, no. 10, 

pp. 2033-2042, 2015. 

 [5] J. Jiang and X. Yu, "Fault-tolerant control systems: A 

comparative study between active and passive approaches," 

Annual Reviews in control, vol. 36, no. 1, pp. 60-72, 2012. 

[6] M. Benosman and K.-Y. Lum, "Passive actuators' fault-

tolerant control for affine nonlinear systems," IEEE 

Transactions on Control Systems Technology, vol. 18, no. 1, pp. 

152-163, 2009. 

[7] F. Liao, J. L. Wang, and G.-H. Yang, "Reliable robust flight 

tracking control: an LMI approach," IEEE transactions on 

control systems technology, vol. 10, no. 1, pp. 76-89, 2002. 

[8] H. Niemann and J. Stoustrup, "Passive fault tolerant control 

of a double inverted pendulum—a case study," Control 

engineering practice, vol. 13, no. 8, pp. 1047-1059, 2005. 

[9] C. Bonivento, A. Isidori, L. Marconi, and A. Paoli, "Implicit 

fault-tolerant control: application to induction motors," 

Automatica, vol. 40, no. 3, pp. 355-371, 2004. 

[10] I. Hwang, S. Kim, Y. Kim, and C. E. Seah, "A survey of 

fault detection, isolation, and reconfiguration methods," IEEE 

transactions on control systems technology, vol. 18, no. 3, pp. 

636-653, 2009. 

[11] Y. Zhang and J. Jiang, "Bibliographical review on 

reconfigurable fault-tolerant control systems," Annual reviews 

in control, vol. 32, no. 2, pp. 229-252, 2008. 

[12] M. Benosman, "Passive fault tolerant control," Robust 

Control Theory Appl, vol. 9, 2011. 

[13] M. Witczak, Fault diagnosis and fault-tolerant control 

strategies for non-linear systems. Springer, 2014. 

[14] J. H. Lilly, Fuzzy control and identification. John Wiley & 

Sons, 2011. 

[15] S. Heo and J. H. Lee, "Fault detection and classification 

using artificial neural networks," IFAC-PapersOnLine, vol. 51, 

no. 18, pp. 470-475, 2018. 

[16] M. S. Iqbal and A. A. Amin, "Genetic algorithm based 

active fault-tolerant control system for air fuel ratio control of 

internal combustion engines," Measurement and Control, vol. 

55, no. 7-8, pp. 703-716, 2022. 

[17] H. Fang and C. Xia, "A fuzzy neural network based fault 

detection scheme for synchronous generator with internal fault," 

in 2009 Sixth International Conference on Fuzzy Systems and 

Knowledge Discovery, 2009, vol. 4, pp. 433-437: IEEE. 

[18] H. Zhang, J. Han, C. Luo, and Y. Wang, "Fault-tolerant 

control of a nonlinear system based on generalized fuzzy 

hyperbolic model and adaptive disturbance observer," IEEE 

Transactions on Systems, Man, and Cybernetics: Systems, vol. 

47, no. 8, pp. 2289-2300, 2017. 

[19] F. Sabbaghian-Bidgoli and M. Farrokhi, "Sensor and 

actuator fault-tolerant control based on fuzzy unknown input 

observer: A polynomial fuzzy approach," Applied Soft 

Computing, vol. 110, p. 107747, 2021. 
[20] R. Shu, Q. Jia, Y. Gui, and H. Li, "Adaptive Radial Basis 

Function Neural Network-Based Active Fault-Tolerant Control 

for Spacecraft Formation Flying System," in Internationa l 

Conference on Guidance, Navigation and Control, 2022, pp. 

134-143: Springer. 

[21] S. Gao and J. Liu, "Adaptive fault‐tolerant robust control 

based on radial basis function neural network for a class of 

mechanical systems with input constraints," International 

Journal of Robust and Nonlinear Control, vol. 32, no. 7, pp. 

4099-4112, 2022. 

[22] B. Li, Q. Hu, and Y. Yang, "Continuous finite-time 

extended state observer based fault tolerant control for attitude 

stabilization," Aerospace Science and Technology, vol. 84, pp. 

204-213, 2019. 

[23] L. Yin, Y. Xia, Z. Deng, and B. Huo, "Extended state 

observer-based attitude fault-tolerant control of rigid 

spacecraft," International Journal of Systems Science, vol. 49, 

no. 12, pp. 2525-2535, 2018. 

[24] B. Li, Q. Hu, Y. Yu, and G. Ma, "Observer-based fault-

tolerant attitude control for rigid spacecraft," IEEE Transactions 

on Aerospace and Electronic Systems, vol. 53, no. 5, pp. 2572-

2582, 2017. 

[25] D. Ran, X. Chen, A. de Ruiter, and B. Xiao, "Adaptive 

extended-state observer-based fault tolerant attitude control for 

spacecraft with reaction wheels," Acta Astronautica, vol. 145, 

pp. 501-514, 2018. 

[26] S. Jamshidi, M. Mirzaei, M. Malekzadeh, and S. Rafatnia, 

“Design and Experimental Implementation of Adaptive 

Actuator Failure Compensator for Spacecraft Attitude Control 

Simulator,” Aerospace Mechanics, vol. 20, no. 75, pp. 27–43, 

2024. (In Persian)  
[27] S. Jamshidi, M. Mirzaei, and M. Malekzadeh, "Applied 

Optimal Control of Spacecraft Simulator Subject to Failures of 

Reaction Wheels," Arabian Journal for Science and 

Engineering, pp. 1-16, 2023. 

[28] Huang Yi , Han Jingqing, “Analysis and design for the 

second order nonlinear continuous extended states observer”, 

Chinese Science Bulletin, Vol. 45 No. 21, November 2000. 

[29] Gharamaleki, R. M., Mirzaei, M., Rafatnia, S., & Alizadeh, 

B. "An analytical approach to optimal control of nonlinear 

systems with input constraints", International Journal of 

Automation and Control, vol. 14, no. 2, pp. 213-238, 2020. 

[30] Samiei, S.K., Mirzaei, M. & Rafatnia, S. "Constrained 

control of flexible-joint lever arm based on uncertainty 

estimation with data fusion for correcting measurement 

errors," Nonlinear Dynamics, vol. 112, pp. 11147–11166, 2024.  

[31] Yarinia, N., Mirzaei, M., and Rafatnia, S. "Construction of 

an enhanced 2-DOF finite element model for precise control of 

flexible beam vibration", International Journal of Dynamics 

and Control, vol. 12, pp. 3577-3592, 2024. 

[32] Shahir, M.M., Mirzaei, M., Farbodi, M., and Rafatnia, S. 

"Estimation of shape memory alloy actuator dynamics to design 

reduced‐ order position controller with input saturation." IET 

Control Theory & Applications, vol. 18, no. 10, pp. 1301-1313, 

2024. 

[33] Q. Shen, C. Yue, C. H. Goh, and D. Wang, "Active fault-

tolerant control system design for spacecraft attitude maneuvers 

with actuator saturation and faults," IEEE Transactions on 

Industrial Electronics, vol. 66, no. 5, pp. 3763-3772, 2018. 
 

 
 

 
COPYRIGHTS 

© 2025 by the authors. Licensee Iranian 

Space Research Center of Iran. This 

article is an open access article distributed 

under the terms and conditions of the 

Creative Commons Attribution 4.0 

International (CC BY 4.0) 

(https://creativecommons.org/licenses/by/

4.0/) 



 Original Article 

Optimal Co-location of Geo-satellites in the 

Orbital Slot of 120 Degrees East Using 

Differential Game Theory  
Fatemeh Amozegary1, Amirreza Kosari2*, Mahdi Fakoor 

 
1 PhD student in Aerospace engineering, Aerospace group, Faculty of New Sciences 

and Technologies (FNST), University of Tehran, Tehran, Iran, 

Fatemeamozegary@ut.ac.ir 

 
2* Associate Professor of Aerospace Engineering, Aerospace group, Faculty of New 

Sciences and Technologies (FNST), University of Tehran, Tehran, Iran, 

kosari_a@ut.ac.ir 

 
3 Professor of mechanical engineering, Aerospace group, Faculty of New Sciences and 

Technologies (FNST), University of Tehran, Tehran, Iran, mfakoor@ut.ac.ir 

 

 

 

Abstract 
Due to the increasing demand for locating satellites in the geostationary orbit and 

considering the operational limitations in defining the geo-orbital slots, the use of a 

same location by several satellites is one of the solutions to increase the capacity of 

using this orbit, which is known as co-location. As the number of geostationary 

satellites increases, there is great interest in new co-location strategies that increase the 

degree of satellite automation, primarily because they: 1) increase the number of 

geosatellites in a slot; 2) Desire to reduce fuel consumption. In this article, the optimal 

initial position of the satellites is calculated with the aim of minimum relative distance 

of the satellites and taking into account the co-location requirements and the frequency 

band used in the inter-satellite link using the particle swarm optimization method. 

Also, in order to minimize the amount of fuel consumed, the differential game theory 

optimization method is used to plan satellites' station-keeping maneuvers as an 

intelligent navigation strategy. According to the proposed method, 20 satellites can be 

located in the orbital slot of 120 degrees East, which is one of the unstable points of the 

orbit, so that they do not have any interference and the average velocity increase 

required for one year is about 70 meters per second. 
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 چکیده
های ثابت و نظر به محدودیتها در مدار زمینافزایش روزافزون درخواست قراردهی ماهواره به توجه با

گیری از جایگاه مشترک توسط چند ماهواره یکی از راهکارهای بهره های مداری ژئو،عملیاتی در تعریف بازه

با  سازی موسوم است.مکانبه هم ندیفراکه این  شودمحسوب میبرداری از این مدار افزایش ظرفیت بهره

سازی جدید که میزان مکانهای همثابت علاقه زیادی به استراتژیهای زمینافزایش تعداد ماهواره

های ژئو در یک ( تعداد ماهواره1دهند وجود دارد، اساساً به این خاطر که: ها را افزایش میوارهخودکاری ماه

موقعیت اولیه بهینه  پژوهش حاضردر  ( تمایل به کاهش مصرف سوخت.2دهند. شکاف را افزایش می

 ازی و باند فرکانسیسمکانالزامات هم درنظرگرفتنها و فاصله نسبی ماهواره کردننهیکم باهدفها ماهواره

 سازی ازدحام ذرات محاسبه شده است.ای با استفاده از روش بهینهمورداستفاده در لینک بین ماهواره

سازی نظریه بازی دیفرانسیلی برای میزان سوخت مصرفی از روش بهینه کردننهیکمهمچنین در جهت 

شود. بر استراتژی هوشمند ناوبری استفاده می عنوان یکها بهریزی مانورهای نگهداری جایگاه ماهوارهبرنامه

درجه شرقی که یکی از نقاط ناپایدار  12۰ماهواره را در بازه مداری  2۰توان اساس روش پیشنهادی می

 هاآننیاز تداخلی نداشته باشند و متوسط افزایش سرعت مورد گونهچیه کهیطوربهمداری است قرار داد 

 نیه باشد.بر ثامتر  ۷۰برای یک سال در حدود 
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1 
 مقدمه -۱

تعدداد   تیژئدو و محددود   یهدا رشدد تعدداد مداهواره    لیبه دل

 یبدازه مددار   کیژئو، اپراتورها چند ماهواره را در  یمدار یهابازه

عندوان  بده  کید تکن نید که ا دهندیقرار م گریکدی کینزد کسانی

نشدان داده شدده    (1))در شدکل   شودیشناخته م 1یسازمکانهم

 لید بده دل  رید در دهده اخ  هاماهواره یسازمکانوع هماست(. موض

قدرار گرفتده    نیژئو موردتوجه محقق یهاازدحام روزافزون ماهواره

 . [1]است
 

 
 ثابتنیزمهای سازی ماهوارهمکان: هم(۱)شکل 

 

 یهدا سامانهدر طراحی  به کاربرد نظریه بازی (2۰21)دونوهو 

طراحی مبتنی بر نظریه بازی بدرای   فضایی آمریکا پرداخته است.

و  کنندد یمد خدود را طراحدی    یهاسامانهبازیکنان غیر همکار که 

ن بازده تعمدیم داده شدده   زیک برای تعییی مبتنی بر فیسازهیشب

است. سناریوی فرضدی دارای آگداهی موقعیدت فضدایی عملیدات      

قرمدز   کنندهتیهداقطبی و  آهنگنیزمآبی از مدار  کنندهتیهدا

است. اهدداف ممموریدت همدراه بدا      آهنگنیزماز مدار نزدیک به 

شدود.  عنوان نقطه شروع اسدتفاده مدی  الزامات عملکرد سیستم به

 جادشدهیای هاتیمحدودبر اساس  شدهانتخابتغیرهای طراحی م

شدوند. معداد ت بدرای ترکیده همده متغیرهدای       ی میکاردست

کندد. اسدتفاده از   شود و بهترین پاسخ را پیدا مدی طراحی حل می

نظریه بازی اعتبار مدل سیستم را با احتساب اثرات جهان واقعدی  

 .[2]دهدافزایش می یتوجهقابل به طورفضایی  یهاسامانهبر 

 که برای مدت 2تجربه مداری ماهواره ترکست (2۰22)ییلماز 

طو نی از استراتژی جدایش خروج از مرکز/ میل مداری اسدتفاده  

هدا شدر    فواصل شعاعی بدین مداهواره   دادننشانبرای  را کندیم

تعداد دفعات فاصله افتدادن   دادننشاناند. انگیزه این تحقیق داده

فرکدان    لید وتحلهید تجزبدرای  ندد  تواها است که میبین ماهواره

سددازی اسددتفاده شددود. بدددترین حالددت بددرای مکددانرادیددویی هددم

                                                 
1 Co-location 

2 Turksat 

مکدان  تداخل فرکان  رادیویی بین دو ماهواره هدم  لیوتحلهیتجز

زمانی است که فاصله نرمال و مماسی دو ماهواره صفر بوده و تنها 

فاصله شعاعی داشته باشدند. در ایدن تحقیدق بدر اسداس آسدتانه       

لینک بدون تداخل نیز نشان داده  بودندردسترسعاعی، فاصله ش

 .[3]شده است

( یک روش کنترل هماهنگ وضدعیت  2۰22ژائو و همکاران )

تنظیم مجدد ماژو ر پ  از پیکربندی های قابلرا در بین ماهواره

عندوان  ای بده های مداهواره اند. ماژولخود در مدار را بررسی کرده

اند تا این امکان را دیفرانسیلی در نظر گرفته شدهبازیکن در بازی 

هم کنند تا استراتژی کنترل خود را در های فردی فرابرای ماژول

سازی مستقل خدود و  بهینه به الزامات عملکردزمان واقعی باتوجه

روزرسانی کنند. علاوه بدر ایدن، کنتدرل    ها بهاطلاعات سایر ماژول

برای طراحی الگوریتم ارزیابی شدبکه   3ریزی پویای تطبیقیبرنامه

شده و یک نداظر  عصبی یادگیری آنلاین استراتژی کنترلی اعمال 

ای اتخداذ شدده اسدت.    شبکه عصبی برای تخمدین سدرعت زاویده   

روزرسدانی متنداوب تنظدیم حالدت کنترلدی      سپ ، یک رویداد به

جدویی در  منظور صرفههمراه با استراتژی نش مجموع غیرصفر به

هدا  سدازی منابع ارتباطی و محاسباتی پیشنهاد شده اسدت. شدبیه  

 .[4]اندشدهیشنهادی تنظیمبرای تمیید عملکرد طر  کنترل پ

سدازی  مکدان حل مشدکل هدم   باهدف (2۰23)لی و همکاران 

های پیچیدده،  ها تحت محدودیتبا سایر ماهواره 4ماهواره ژئو بیدو

های سازی بر اساس پردازش دادهمکانیک مدل وضعیت ایمن هم

سدازی  مکدان شداخ  ایمندی هدم    لید وتحلهیتجز تعامل مداری و

اند. یک الگوریتم کنترل بهینده مبتندی بدر تخمدین     طراحی کرده

اند تا تمثیر کنتدرل نگهدداری مددار بدر     مقدار تزویج پیشنهاد داده

سدازی را کداهش دهندد. نتدایج     مکانهای ایمنی همروی شاخ 

سدازی  کده الگدوریتم کنتدرل بهینده     دهدد یمد ی نشدان  سازهیشب

هدای ایمندی   تواند تدمثیر کنتدرل نگهدداری مددار بدر شداخ       می

 .[5]چشمگیری کاهش دهد صورتبهسازی را مکانهم

( در این تحقیق، مسئله حرکدت  2۰23آموزگاری و همکاران )

سازی با استفاده مکانهای همها متناظر با استراتژینسبی ماهواره

سازی هندسی مدار نسبی با استفاده از از راهکاری مبتنی بر مدل

سدازی و مقایسده قدرار    روی مورد بررسی، پیداده مفاهیم هندسه ک

گرفته است. مطالعات موردی و ارزیابی صورت پذیرفته مؤید ایدن  

نکته است که استراتژی جدایش زاویده میدل مدداری و خدروج از     

تر الزامات مصرف سدوخت در  سازی مناسهمرکز به دلیل برآورده

                                                 
3 Adaptive dynamic programming (ADP) 

4 Beidou 
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مکدان  هدم  هدای آوردن فضای آزاد بیشتر برای مداهواره کنار فراهم

سازی نسبت مکانعنوان گزینه مناسبی برای همتواند بهشده، می

 .[6]ها تلقی شودبه سایر استراتژی

سازی موقعیت ( به طراحی مدار و بهینه2۰23وو و همکاران )

اند که در آن ماهواره هدف قادر است با ختهای پرداردیابی ماهواره

استفاده از تراست پیوسته با دامنه محدود مانور انجام دهدد. ایدن   

مسددئله یددک مسددئله تعقیدده و گریددز معمددولی در نظریدده بددازی  

مرزی محدود و یک تابع شاخ   دیفرانسیلی با استفاده از شرایط

عملکرد که شامل زمان و مصرف سوخت است فرض شدده اسدت.   

سازی ترکیبی بدا اسدتفاده از الگدوریتم ژنتیدک و     یک روش بهینه

آوردن اسدتراتژی  دسدت بدرای بده   5ریزی درجه دوم متدوالی برنامه

کنترل بهینه استخراج شده است. ثابدت شدده اسدت کده مددل و      

پدذیر  امکان ،سازی داده شدهبرای موارد شبیه الگوریتم پیشنهادی

 .[۷]است

در ایددن تحقیددق، یددک رویکددرد جدیددد    (2۰24)ابددراهیم ا ز 

هدای  گیری زمان واقعی برای تعیدین فواصدل بدین مداهواره    اندازه

اصلی افزایش ایمندی عملیداتی از طریدق حدذف      باهدفمکان، هم

خطا ازجمله اختلافات مربوط به انتشدار معرفدی کدرده اسدت. بدا      

دی، محاسدبه  گیری زمدان واقعدی پیشدنها   استفاده از روش اندازه

ای بدرای شدش مداهواره کده در دو موقعیدت      فاصله بین مداهواره 

کنند، انجام شده اسدت. واریدان  بدین روش    مداری مجزا کار می

ای ری که عمدتاً در جامعه اپراتورهای ماهوارهافزاپیشنهادی و نرم

کیلومتر است که موفقیدت   ۰.2گیرد، تقریباً مورداستفاده قرار می

گیری زمان واقعدی  اندازه دهد. استفاده ازشان میچشمگیر آن را ن

تدری از  سدازد تدا نظدارت دقیدق    ای را قادر میاپراتورهای ماهواره

مکان انجام دهند و درنتیجده قابلیدت   های همفواصل بین ماهواره

   .[8]دهداطمینان عملیات مداری را افزایش می

 تمیاز الگدور در ایدن تحقیدق،    (2۰24)آموزگاری و همکداران  

 نده یبه اولیده  تید محاسدبه موقع  یازدحدام ذرات بدرا   یسازنهیبه

سدازی و باندد فرکانسدی    مکدان هدم ها بدر اسداس الزامدات    ماهواره

 اند.  کردهاستفاده  یاماهوارهدر لینک بین  مورداستفاده

ی نیدز بدرای   از روش نظریده بدازی دیفرانسدیل    ن،ید علاوه بدر ا 

 رسداندن حداقلبه منظوربهریزی مانورهای نگهداری جایگاه برنامه

جددایش   یبدرخلاف اسدتراتژ  اندد.  مصرف شوخت اسدتفاده کدرده  

به طدور   لیفرانسید یهایباز هینظر ،میل مداریاز مرکز / خروج 

داده را کداهش  مکدان  هممصرف سوخت سه ماهواره  یتوجهقابل

                                                 
5 Sequential quadratic programming (SQP) 

 دید د هید کده بسدته بده زاو   اند دادهنشان  جینتا ن،ی. علاوه بر ااست

 ییوید راد ندک ینسبت به ل یشتریسوخت ب ینور نکیل ،ازیموردن

 .[9]کندیم مصرف

بددرای یددافتن  ،از الگددوریتم جمعیددت ذرات مطالعدده حاضددردر 

ثابت در بازه مدداری مدوردنظر بدا    موقعیت بهینه هر ماهواره زمین

شدود. بدرخلاف   سازی اسدتفاده مدی  مکانالزامات هم درنظرگرفتن

سبی مورداستفاده در تحقیقدات پیشدین   های خطی حرکت نمدل

 خطی مبتنی بر هندسه کروی برای حرکت نسبیاز یک مدل غیر

هدا از لیندک بدین    منظور هماهنگی بین مداهواره شده و بهاستفاده

منظدور  . همچندین، در ایدن مقالده بده    شودمیای استفاده ماهواره

پیشدران موردنیداز بدرای مانورهدای نگهدداری       رسداندن حدداقل به

ا از روش هددیگدداه و بدده حددداکنر رسدداندن طددول عمددر مدداهوارهجا

یفرانسددیلی کدده تدداکنون بددرای   سددازی نظریدده بددازی د  بهیندده

ها مورداسدتفاده قدرار نگرفتده اسدت بدرای      سازی ماهوارهمکانهم

 شود.ها استفاده میریزی مانورهای نگهداری جایگاه ماهوارهبرنامه
 

 سازیمکانسازی ریاضی مسئله هممدل -۲
 یسداز مکدان الزامدات هدم   دباید  هدا م تداخل ماهوارهعد جهت

هدا  مداهواره  یسازمکانها در نظر گرفته شوند. الزامات همماهواره

 ،یکردن خدمات مدوردنظر مشدتر  از ملاحظات فراهم ژهیبه طور و

 تید و قابل یریپدذ هدا و کنتدرل  از برخدورد مداهواره   زید شامل پره

در مسدئله  . ردید گیمد  هکنترل مدار سرچشدم  یاستراتژ نانیاطم

ها و الزامات عملکردی متعدددی وجدود   سازی محدودیتمکانهم

هدای جدیددی   محددودیت  .[6]شدود رد که باید همگی برآورده دا

از  ها برای جلوگیرینظیر حفظ فاصله جدایی کمینه بین ماهواره

شدود.  جایگداه افدزوده مدی   نهداری های احتمالی به مسئله تداخل

زمددانی مسددیر  - توانددد عددلاوه بددر تددداخل مکددانیهددا مددیتددداخل

ها، ناشی از ورود یک ماهواره به میدان عملکرد محموله یا ماهواره

حسددگر مدداهواره دیگددر یددا تددداخل فرکانسددی آنددتن میدددان دیددد 

 ها باشد.  ماهواره
 

 شدهمشخصماهواره درون بازه مداری  داشتننگه -۲-۱

ثابت در موقعیت مداری صدحی   یک ماهواره زمین قرارگرفتن

دارای اهمیت فراوان است. زمدانی کده مداهواره از بدازه نگهدداری      

یدا حتدی   جایگاه خارج شدود، احتمدال ایجداد تدداخل فرکانسدی      

های با جایگاه مجاور هم وجدود دارد.  برخورد فیزیکی بین ماهواره

دقت درون محدوده طدول جغرافیدایی و   ها باید بهموقعیت ماهواره



 كوثري، فكور آموزگاري،
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نشدان داده شدده    (2)شده کده در شدکل   عرض جغرافیایی تعیین

 .[1۰]است باقی بماند

 
 مکانهای همبازه مداری ماهواره(: ۲)شکل 

 

محدودیت حرکت ماهواره در بازه مداری در طی ممموریدت از  

 .[11]آیدت میدس به (1)رابطه 

(1) 
0.1

0.1

Satellite Center

Satellite Center

latitude latitude

longitude longitude

 

 
 

 

مکاان  هاای هام  بین مااهواره  فاصله کمینهحفظ  -۲-۲

 درون بازه مداری

سازی چند ماهواره در یک شکاف ژئو خطرات تداخل مکانهم

ترین تداخل، برخدورد بدین   کند. مخربها را ایجاد میبین ماهواره

منظدور  سازی هر ماهواره بهمکانمکان است. در همدو ماهواره هم

شدده  که بایدد درون بدازه تعیدین   جلوگیری از تداخل علاوه بر این

هدای دیگدر   باقی بماند باید موقعیت خود را نیز نسبت به مداهواره 

نشان داده شده است  (3)طور که در شکل همان .[12]حفظ کند

مکان چنین خطراتی بدا  های همماهوارهدر طراحی حرکت نسبی 

در یدک بدازه    قدرار گرفتده  هدای  بین مداهواره  فاصله کمینه حفظ

تحلیدل حرکدت نسدبی    پدژوهش  یابدد. در ایدن   مداری کاهش می

ی هندسدی مددار   سازمدلمکان شده با استفاده از های همماهواره

 .[13]شودانجام می 6نسبی
 

 
 ها جهت حفظ مینیمم فاصله(: پیکربندی ماهواره3)شکل 

 

                                                 
6 Geometric Relative Orbit Modelling (GROM) 

 کمینه ها و حفظ فاصله نسبیمحدودیت عدم برخورد ماهواره

آید. برخورد به معنای کمتدر  ( به دست می2شده از رابطه )تعیین

شدن فاصله دو ماهواره  r  از یک حد ایمن mind [14]است. 
(2) minr d 

 

ای و پرهیز از تاداخل  برقراری لینک بین ماهواره -۲-3

 فرکانسی

ها و انتقال اطلاعات سازی برای هماهنگی ماهوارهمکاندر هم

 بده باتوجده شدود.  ای اسدتفاده مدی  ها از لینک بین ماهوارهبین آن

هدای دو  ای امکان تداخل بین لینکاستفاده از لینک بین ماهواره

دیگر وجود دارد. های ماهواره و برخورد سیگنال ردیابی با ماهواره

هدای  های مجاور که در فرکان فاصله مداری کوچک بین ماهواره

کنند منجر به افزایش سط  تداخل شده و این از یکسان عمل می

کند. حفاظت در قبدال  های جدید جلوگیری میاندازی ماهوارهراه

بده   هدای مدداری  ندهای فرکانسدی و موقعیدت  تداخل با طراحی با

یافتده بده   بانددهای فرکانسدی اختصدا     (1)آید. جدول دست می

ای توسدط مقدررات مخدابرات رادیدویی را     های بین مداهواره لینک

 .[15]دهدنشان می
 

 ایبین ماهواره (: باندهای فرکانسی لینک1)جدول 
 نمایش باندهای فرکانسی ایسروی  بین ماهواره

 فرکان  رادیویی

23.55-22.55  GHz ISL-23 

24.۷5-24.45  GHz ISL-24 

33-32  GHz ISL-32 

58.2-54.25  GHz ISL-56 

 فرکان  نوری

۰.9-۰.8  µm AlGaAs 

641.۰  µm YAG 1.064 

۰.532 µm YAG 0.532 

1۰.6 µm CO2 

 

یافتده  با توجه به محدودیت تعداد باندهای فرکانسی اختصا 

ای، برای جلوگیری از تدداخل  زم اسدت   برای لینک بین ماهواره

گیری شود. زاویه دیدد دو مداهواره   که زاویه دید دو ماهواره اندازه

ج مدو ت تابعی از طولنشان داده شده اس (4)که در شکل    و

قطر آنتن  D .است 
 

 

 
β 

 
 (: زاویه دید دو ماهواره4)شکل 
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زاویدده دیددد دو مدداهواره   ( بدده3از فرمددول ) صددورت زیددر

 .[16]محاسبه استقابل

(3) 
2D


  

زاویدده دیدد موردنیداز بددرای برقدراری لیندک بددین      بده باتوجده 

ای محدودیتی برای اختلاف بدردار میدل مدداری بدین دو     ماهواره

آید. محدودیت هندسی برقراری لیندک بدین   ماهواره به وجود می

 .[1۷]آیدیبه دست م (4)ای از رابطه ماهواره
(4) tani  

i   اختلاف بردارهای میل مدداری و    اخدتلاف راسدتی

 گره صعودی دو ماهواره است.
 

ها باا ساایر   حساگر پرهیز از تداخل میدان دید  -۲-4

 های موجود در بازه مداریماهواره

بدرای اهدداف    بده طدور معمدول    های ژئوهای ماهوارهمحموله

گیرندد.  مخابراتی، مشاهده زمین و ناوبری مورداسدتفاده قدرار مدی   

مشاهده یا انتقال سیگنال زمانی که یک شیء یا ماهواره از میدان 

شدود. آنالیزهدای   کندد دچدار اخدتلال مدی    عبدور مدی   حسگردید 

مکان های همدهند که این مسئله برای ماهوارهشده نشان میارائه

ده در یددک بددازه مددداری بدده دلیددل تعددداد دفعددات رخددداد آن شدد

برقراری میدان دیدد دو   مقاله حاضرپوشی است. در چشمغیرقابل

 ( نشان داده شده است مورد5زمین و ستاره که در شکل ) حسگر

 بررسی قرار گرفته است.
 

 
 های ماهوارهحسگر(: هندسه 5)شکل 

 

بدده دسددت  (5)ها از رابطدده حسددگرخل محدددودیت عدددم تدددا

 .[18]آیدمی

(5) 
2

cos 0T

s sr b r   

مقادیر متداول بردار واحد بینایی  sb   و زاویه ندیم مخدروط 

 s  ن داده شدا ن (2)زمین و سدتاره در جددول    حسگربرای دو

 .[18]شده است
 

 

 زاویه نیم مخروط بردار واحد بینایی حسگر

 T[۰,۰,1-] 9° زمین

 T[30, sin30cos,۰] 26° ستاره

 و ستاره نیمشخصات متداول حسگر زم(: ۲)جدول 

  سازیمکاناستراتژی هم -3
ه از یدک  هدای اسدتفاد  ل مداهواره برای کاهش خطدرات تدداخ  

اسددتراتژی مناسدده بددرای اجددرای مانورهددای نگهددداری جایگدداه   

 .[19]مکان شده بسیار مهم استهای همماهواره

 را دارد: ریمطلوب قواعد ز سازیمکانهم یاستراتژ

 مکان شدده بدا   های همتعداد ماهواره کردننهیشیب

 له نسبی کمینه حفظ فاص

 طدول   کدردن نهیشد یبتعداد مانورها و  کردننهیکم

 چرخه مانورهای نگهداری جایگاه

 ها درون محددوده کنترلدی )در   نگه داشت ماهواره

 طول و عرض جغرافیایی(

سدازی  مکدان سازی متعددی برای هدم مکانهای هماستراتژی

ه قدرار گرفتد   مورداسدتفاده ثابدت  هدای زمدین  ها در شکافماهواره

سدازی  مکدان هدای هدم  دو موضوع اصلی در اسدتراتژی  .[2۰]است

 صورت زیر است: های ژئو بهماهواره

طراحددی مدددار بددا شددرایط محدددودیت بددرای : در مرحلدده اول

مکدانی،  مکان شده بر اسداس دقدت موقعیدت هدم    های همماهواره

 های اغتشاشات مداری و سوخت موردنیاز ماهواره؛ ویژگی

غرب و مانورهددای شددر / طراحددی الگددوریتم: مرحلدده دومدر 

مکدان شدده تحدت    های همداشتن ماهوارهجنوب/شمال برای نگه

هدای مدداری مرحلده اول در کدل طدول عمدر       شرایط محددودیت 

 ها.ماهواره
 

مکاان در باازه   هاای هام  ماکزیمم تعداد ماهواره -3-۱

 ۰.۱E±۱۲۰°مداری 

حدداقل فاصدله    باهددف ها تعیین موقعیت اولیه بهینه ماهواره

سدازی و باندد فرکانسدی    مکدان الزامات هم درنظرگرفتننسبی و با 

ای انجام شده است. تابع هدف مورداستفاده در لینک بین ماهواره

هدای  سدازی موقعیدت مداهواره   ها برای مسئله بهینده و محدودیت

 نشان داده شده است. (6)مکان در رابطه هم
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(6) 

1

, ,

min

. .

0 0.1

120 0.1

0

tan

cos

satellite

satellite

x y z

T

s s

Z r

s t

latitude

longitude

r

i

r b r

 





 

 



 



 

 

هاای  اهوارهمصارف ساوخت ما    کاردن نهیکم -3-۲

 مکان با استفاده از نظریه بازیهم

هدای  های دیفرانسیلی شامل ترکیبدی از مشخصده  نظریه بازی

هدای  . مسدئله بدازی  اسدت تئوری بدازی و تئدوری کنتدرل بهینده     

دهد که در دیفرانسیلی تعمیمی از تئوری کنترل بهینه را ارائه می

هدای  کننده یدا بدازیکن وجدود دارد. بدازی    آن بیش از یک کنترل

دیفرانسیلی ازلحاظ مفهومی دارای پیچیدگی بیشتری نسدبت بده   

حلی گیری جواب راهای که شکلگونهمسئله کنترل بهینه است به

هدای دیفرانسدیلی اندواع مختلدف     ایان نیست. دربازینمروشنی به

نوع  مینی ماک ، نش، بهینه پارتو با احتما ت از :ها مانندحلراه

وجددود  ...زنددی وهددای غیددر همکاراندده، اسددتاکلبر ، چاندده بددازی

   .[21]دارد

هدای پویدای   های دیفرانسدیلی یدک ندوع از بدازی    نظریه بازی

ها ارتباط بسدیار نزدیکدی بدا    غیرهمکارانه است و این نوع از بازی

هدایی وجدود   اما در حالت کلدی تفداوت  ؛ نظریه کنترل بهینه دارد

که برای مسدائل بدازی دیفرانسدیلی الزامداً یدک      دارد، ازجمله این

هدای  حدل هینه وجدود نددارد و بدر اسداس کداربرد آن راه     جواب ب

 (6)مختلفی وجود دارد. فلوچدارت روش نظریده بدازی در شدکل     

 .[2]نشان داده شده است

 

 
 : فلوچارت روش نظریه بازی(6)شکل 

بدازیکن   Nکندیم کده   در نظریه بازی دیفرانسیلی، فدرض مدی  

2N داریم که  ،است. همچنین 
i iu U دهندده متغیدر   نشان

 هدای کنترلدی  مجموعه استراتژی iUاست که  ام-iکنترلی بازیکن 

صورت تواند انتخاب کند. معادله حالت بهمی ام-iاست که بازیکن 

 .[21]شود( تعریف می۷رابطه )
(۷)    1 0, ,..., , , 0Nx f x u u t x x  

شدود.  تعریدف مدی   (8)صورت رابطه به ام-iتابع هدف بازیکن 

بدازیکن   بازیکن، Nطورکلی برای یک بازی دیفرانسیلی با تعداد به

i-سعی دارد با استفاده از  امiu [21]تابع هدف را بهینه کند. 

(8)     1

0

, ,..., ,

T

i i i NJ S x T F x u u t dt   

های دیفرانسیلی شامل چندین بازیکن حالت عمومی بازیدر 

حدل ندش بدا    . در ایدن مدورد، راه  اسدت با اهداف نه کاملاً متضداد  

قبدول  اسدتراتژی قابدل   Nای از مجموعه * * *

1 2, ,..., Nu u u   تعریدف

*شود. استراتژی می

iu ت اگر رابطده  یک استراتژی تعادل نش اس

 .[21]برقرار باشد i = 1,…,N( به ازای تمام مقادیر 9)

(9)    * * * * * *

1 1 1 1,..., min ,..., , , ,...,
i i

i N i i i i N
u U

J u u J u u u u u 


 

در تعادل نش که بهتدرین انتخداب بدازیکن در برابدر انتخداب      

سایر بازیکنان است، هیچ بازیکنی تمایل به تغییر استراتژی خدود  

تغییر اسدتراتژی باعدا افدزایش هزینده خدود یدا       ندارد؛ چراکه با 

شود. هر بازی استراتژیکی که دارای شروط مشخصدی  سایرین می

 ش دارد.باشد حداقل یک نقطه تعادل ن

حاضدر،   پدژوهش بیدان شدد در    آنچه در مورد بدازی  بهباتوجه

هدای  نظریه بازی دیفرانسدیلی بدرای رفدع تدداخل بدین مداهواره      

های مهم مسئله مکان مورداستفاده قرار خواهد گرفت. از جنبههم

سازی، بررسی احتمال تداخل بدین دو یدا چندد مداهواره     مکانهم

زمان و یا با تدوالی  مه به طور. ممکن است بین چند ماهواره است

ها خدود  زمانی تداخل رخ دهد و یا مانور رفع تداخل برای ماهواره

سعی خواهدد   مطالعه های بعدی شود. در این باعا ایجاد تداخل

شد تا با اسدتفاده از روش نظریده بدازی دیفرانسدیلی مانورهدا بده       

های مسئله حفظ موقعیدت  نحوی تعیین شود که کلیه محدودیت

ها برآورده گردیده و میزان مصدرف سدوخت   عدم تداخل ماهوارهو 

 .شوددر طی ممموریت کمینه 

بده نزدیکدی مرزهدای     هازمانی که موقعیت هر یک از ماهواره

هدا رخ داد،  بازه مداری رسدید یدا هرگونده تدداخل بدین مداهواره      

 شددن فعالشود. با سیستم کنترل جهت اصلا  موقعیت فعال می

هدا بدا الدزام صدرف     عیدت مداهواره  عت و موقسیستم کنتدرل، سدر  

کمتددرین میددزان مصددرف سددوخت در کنددار رعایددت کلیدده قیددود  



 یلیفرانسید یباز هیبا استفاده از نظر یدرجه شرق ۱۲۰ یژئو در بازه مدار یهاماهواره نهیبه یسازمکانهم
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. معیدار مدوردنظر در   شودمیعملکردی و محیطی ذکرشده اصلا  

این مقاله مبین کمترین میزان مصرف انرژی )سدوخت مصدرفی(   

موردنیداز جهدت اصدلا     ( Δv)است که بر اساس افزایش سدرعت  

 .[22]شودمشخ  می (1۰)طبق رابطه  پارامترهای مداری

(1۰) 

        

   

   

   

      

0 0

0

0

1

f f

f

f

t t

R T N
t t

R i i
all thrusts

t

T i i
t

i

N i i

t

R T N
t

J u t dt u t u t u t dt

v t t t

v t t t dt

v t t t

V t V t V t dt








   

  
 
    
 
    

     

 





 

بیانگر مجموع تراست موردنیاز جهدت اجدرای مدانور و     Jتابع 

اصلا  پارامترهای مداری است که بیانگر میزان سدوخت مصدرفی   

لی، بودجده افدزایش   طورکبرای اصلا  پارامترهای مداری است. به

دهنده هزینه سناریو هر ممموریت است. ایدن هزینده   سرعت نشان

به نوع سیستم پیشرانش ماهواره بستگی دارد که در طراحی مدار 

آمده متعادل باشدد. زمدان مدانور و    دستباید در برابر مطلوبیت به

تواندد مداهواره ژئدو را در بدازه نگهدداری      افزایش سرعتی کده مدی  

محاسددبه  RTNدر فددریم  (11)کنددد از معدداد ت جایگدداه حفددظ 

 .[23]شوندمی

(11) 

 

 

sin cos

1.5 2 cos 2 sin

cos sin

R geo x y

T geo x y

geo

N geo x y

V V e e

a
V V e e

a

V V i i

 


 

 

   

 
      

 
 

   

 

e    اختلاف بردارهای خدروج از مرکدز وa    اخدتلاف ندیم

محورهای اصلی است. بردارهای خروج از مرکز و میدل مدداری از   

 .[18]شوند( محاسبه می13( و )12معاد ت )

(12) 
 

 

cos

sin
e e





  
  

 
 

(13) 
cos

tan
sin2

i
i

  
    

   
 

 .زاویه پریجی ماهواره است 
 

 سازی و نتایجشبیه -4
صدورت عملیداتی   هایی کده تداکنون بده   حداکنر تعداد ماهواره

بدوده کده در بدازه     7اند هفدت مداهواره آسدترا   سازی شدهمکانهم

درجدده شددرقی قددرار دارنددد. در ادبیددات نظددری و    19.2مددداری 

                                                 
7 ASTRA 

ماهواره توسدط بدروجین بدا     16تحقیقات پیشین تاکنون حداکنر 

درجه شدرقی   19.2سازی محدب در بازه مداری استفاده از بهینه

ای شده برقراری لینک بین ماهوارهکه در طر  ارائه اندقرار گرفته

 .[18]در نظر گرفته نشده است

سدازی ازدحدام ذرات   تفاده از روش بهینه، با اسمطالعهدر این 

بیندی حرکدت   هدا و پدیش  موقعیت اولیه مداهواره  یابینهیبهجهت 

توان سازی هندسی مدار نسبی میها بر اساس مدلنسبی ماهواره

 دونقطده که یکی از  ۰.1E±°12۰ماهواره را در بازه مداری  2۰تا 

تدداخلی بدا    گونده که هدیچ طوریناپایدار مدار ژئو است قرار داد به

که از محدوده ها تنها درصورتییکدیگر نداشته باشند. این ماهواره

شدده خدارج شدوند    طول و عرض جغرافیایی بازه مداری مشدخ  

 2۰موقعیدت بهینده ایدن    بایست مدانور مدداری انجدام دهندد.     می

بدا احتسداب باندد فرکانسدی      ۰.1E±°12۰ماهواره در بازه مداری 

ISL56  ه شده است.نشان داد (۷)در شکل 

 

 
 E۱۲۰°ثابت در بازه مداری ماهواره زمین ۲۰: موقعیت بهینه (7)شکل 

 

مکان به مرزهای بازه مداری برسد، های هماگر یکی از ماهواره

گردندد تدا در   ها به موقعیت مداری اولیه خود بدازمی همه ماهواره

صدورت  هدا بده  وبرگشت تداخلی ایجداد نشدود. مداهواره   مسیر رفت

شوند و بر اساس اطلاعاتی که از طریق لیندک  کنترل می جداگانه

شدود، مانورهدای نگهدداری جایگداه را     ای مخابره مدی بین ماهواره

روزه دهند. این مانورهدا بدا دوره یدک   زمان با یکدیگر انجام میهم

شدوند و بدا همداهنگی ایدن مانورهدا سداختار یکپارچده        انجام می

 شود. می ها حفظماهواره

هدای بدین   اند که از بین لیندک ها نشان دادهسازینتایج شبیه

جهدت   ISL56شده استفاده از لیندک رادیدویی   ای بررسیماهواره

تدر  ها با کمترین سدوخت مصدرفی مناسده   سازی ماهوارهمکانهم

مکدان بدا احتسداب    ماهواره هم 2۰است. افزایش سرعت کل برای 
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ن داده نشدا  (3)شدده و در جددول    محاسبه ISL56باند فرکانسی 

 شده است.
 

 ISL56ماهواره در باند فرکانسی  ۲۰(: افزایش سرعت کل 3)جدول 

افزایش سرعت  ماهواره
m

s

 
 
 

 افزایش سرعت ماهواره 
m

s

 
 
 

 

1 ۷۷.853۷ 11 42.689۷ 

2 83.۰431 12 45.3۷5۷ 

3 88.5495 13 53.1۰96 

4 ۷1.9۷4۷ 14 66.3۰58 

5 83.8۷18 15 86.2133 

6 ۷3.3341 16 89.8265 

۷ ۷4.1434 1۷ 92.3193 

8 84.8864 18 88.۷9۷8 

9 59.2852 19 5۰.3488 

1۰ 48.8883 2۰ 4۰.8394 

 

شدود، متوسدط افدزایش سدرعت     طور کده مشداهده مدی   مانه

در  ISL56مکان با احتساب باند فرکانسی ماهواره هم 2۰موردنیاز 

متر بر ثانیه است. این در حالی است  ۷۰مدت یک سال در حدود 

در بدازه   8ستمکان کرهکه متوسط افزایش سرعت سه ماهواره هم

 ثانیه بوده است.متر بر  326درجه شرقی برابر با  116مداری 

                                                 
8 Koreasat  

سازی ازجمله حفدظ حدداقل فاصدله    مکانبرقراری الزامات هم

، ایها(، برقراری لیندک بدین مداهواره   نسبی )عدم برخورد ماهواره

 2۰عدم تدداخل میددان دیدد حسدگرهای زمدین و سدتاره بدرای        

 یمدورد بررسد   ISL56مکان با احتساب باند فرکانسدی  ماهواره هم

 نشان داده شده است.  (8) قرار گرفته و در شکل

نشدان داده شدده اسدت، الزامدات      (8) طور که در شکلهمان

مداهواره در طدول یدک سدال برقدرار اسدت و        2۰سدازی  مکانهم

در دو شکل تدداخل  گونه تداخلی ندارند. ها با یکدیگر هیچماهواره

سنسور ستاره و زمین تمامی نمودارهای زیر خط صفر قرار دارندد  

هدا  زاویه دید مداهواره سنسورها رخ نداده است. و بنابراین تداخل 

قرار دارد که برای برقراری لینک رادیدویی مقددار    ۰.۰1تا  ۰بین 

تا  8 بینمکان های همهمچنین، فاصله بین ماهوارهمناسه است. 

ها با یکدیگر برخدورد  متغیر است در نتیجه ماهواره کیلومتر 13۰

 اند.نداشته و از بازه مداری نیز خارج نشده
 

 گیریجهینت -5
محدودیت منابع مداری ژئو و افزایش تعداد  به توجه با

های ژئو، امروزه برای استفاده مؤثر از منطقه پرازدحام فضا ماهواره

 پژوهش سازی وجود دارد. در مکاندر ارتفاع ژئو نیاز مبرم به هم

  

  
 ISL56ای ماهواره مجهز به لینک بین ماهواره ۲۰سازی مکان: برقراری الزامات هم(8)شکل 



 یلیفرانسید یباز هیبا استفاده از نظر یدرجه شرق ۱۲۰ یژئو در بازه مدار یهاماهواره نهیبه یسازمکانهم
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-مکدان های همراستای پیشگیری از تداخل ماهواره حاضر در

موردبررسدی قدرار   سدازی  مکدان هدم  الزامدات اری برقرسازی شده 

ها در بازه مداری با اسدتفاده  گرفته است و موقعیت بهینه ماهواره

-الزامات هم درنظرگرفتنسازی ازدحام ذرات با از الگوریتم بهینه

نسدبی اسدتخراج   سازی هندسدی مددار   سازی بر اساس مدلمکان

-ماهواره شده است. همچنین مسئله کنترل هماهنگ مدار نسبی

منظدور  بده  دیفرانسیلی با استفاده از نظریه بازی مکانهمهای ژئو 

پیشدران موردنیداز بدرای مانورهدای نگهدداری       رسداندن حدداقل به

ها موردبررسی قرار جایگاه و به حداکنر رساندن طول عمر ماهواره

 بر اسداس روش پیشدنهادی  دهند که گرفته است. نتایج نشان می

که یکدی از   ۰.1E±12۰°اره را در بازه مداری ماهو 2۰توان تا می

 گونده چیهد  کده ایگونده بده ناپایدار مدار ژئو است قرار داد  دونقطه

تداخلی با یکدیگر نداشدته باشدند. همچندین، اسدتفاده از نظریده      

هدای  هوارهمدا  بازی دیفرانسیلی منجر بده مصدرف سدوخت کمتدر    

 نسبت به تحقیقات پیشین شده است.  مکانهم
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Abstract 
In an operational satellite, the attitude determination (AD) and control system (ADCS) 

tasks include attitude determination, stabilization, and pointing against internal and 

external disturbance moments. These tasks use several sensors, actuators, and some 

pertinent AD algorithms. In this sense, the magnetometer (MAG) sensor is among the 

most common sensors used for attitude estimation that can be utilized in association 

with reaction wheels (RWs) as a reliable and efficient actuation mechanism for a three-

axis attitude control satellite. Unfortunately, RWs generate magnetic field disturbances 

during operation as ADCS commanded, adversely interacting ADCS commanded, 

adversely interacting with the magnetometers. The latter will inevitably cause MAG 

errors that affect the accuracy of the satellite AD process. Most effective AD 

algorithms utilize the noise-polluted sensor output for attitude estimation via filtering. 

The present research attends to the magnetic disturbance of RWs, which is beyond the 

range of the MAGs noisy output range, to show the disturbance's effect on the AD 

process and its enhancement for satellites equipped with MAG sensors. According to 

the results of this study, the disturbance resulting from the interference of the 

distributed magnetic field, which is due to the operation of the RWs, significantly 

degrades AD accuracy. 
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 چکیده
ماهواره را با وجود  یروو نشانه یدارسازی، پایتوضع نییتع یوظیفه ،سامانه تعیین و کنترل وضعیت

 یتوسط تعداد یاتیماهواره عمل کیامور در  نیاست که اا دار یرجو خا یداخل یاغتشاش یگشتاورها

 ،یکاربرد هایویژگیبا توجه به حسگر مغناطیس . ردیگیمرتبط صورت م یهاتمیحسگر، عملگر و الگور

مطمئن و  یعملگر زینالعملی چرخ عکسو  تیوضع نییتع یمورد استفاده برا یحسگرها نتری جزو متداول

العملی که از چرخ عکس. اغتشاشات عملگر استها ماهوارهسه محوره  تیکنترل وضع ندیمد در فرآآکار

آن کارکرد حسگر  یسیمغناطالکترواثر  ،یاجرا دستورات کنترل نیحجنس میدان مغناطیسی است، در 

شود. در میماهواره دچار اختلال  تیوضع نییتع ندیفرآ داده و در نتیجه قرار ریرا تحت تاث سیمغناط

 آغشته به نویز حسگرها، یماهواره با استفاده از خروج یدوران تیبردار وضع های تعیین وضعیت،یتمالگور

 تی، وضعهای نویزی حسگرهادادهکه بتوانند از  یی هستندلترهایشامل ف هاالگوریتمو  شودیزده م نیتخم

تشر شده با حسگر این پژوهش، با هدف مشخص کردن اثر تداخل میدان مغناطیسی من بزنند. نیرا تخم

های ارتفاع پایین در فرآیند تعیین وضعیت ماهواره هستندسنج که خارج از محدوده نویز حسگر مغناطیس

 مغناطیسی میدان تداخل از حاصل اغتشاش توجه به نتایج ارائه شده در این پژوهش، . باگرفته استانجام 

تعیین وضعیت ماهواره را دچار اختلال کرده  است، فرآیند العملیعکس چرخ کارکرد اثر در که شده منتشر

 شود.و به طور چشمگیری باعث کاهش دقت آن می
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1 

 مقدمه -1

ها ( در ماهوارهADCSزیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت )     

روی را با وجود پس از تعیین وضعیت، وظیفه پایدارسازی و نشانه

 . این زیرسیستمو خارجی به عهده دارد گشتاورهای داخلی

های و عملگر [3] [2] [1] هادارای حسگر باتوجه به ماموریت

حسگر . جهت تعیین و کنترل وضعیت ماهواره است متناسب

های تناوب مغناطیس با توجه به امکان استفاده در تمام زمان

 1های ارتفاع پایین زمینای در ماهوارهمداری دارای اهمیت ویژه

در مدهای مختلف است. همچنین این حسگر قابلیت استفاده 

عملکردی زیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت ماهواره شامل 

. از طرفی را داراست 4و انتقال مداری 3روی، نشانه2زداییچرخش

به دلیل توانایی در تولید دقیق گشتاور  [4] العملیچرخ عکس

کنترلی و قابلیت اطمینان بالا برای کنترل وضعیت سه محوره 

 .ه استدارای کاربردهای گسترد

العملی در ماهواره یکی از منابع اصلی اغتشاش به چرخ عکس     

رود، این اغتشاش از دو منظر قابل بررسی است. نخست، شمار می

العملی از جنس نیرو و گشتاورهای محوری اغتشاش چرخ عکس

و این اختلال از نویز متداول  [5] [6] [7] و شعاعی است

ه به ماهیت دورانی چرخ به توجبا دوم  .استحسگرها جدا 

و دیسک(،اثر  العملی)وجود یک موتور الکتریکیعکس

آن باعث ایجاد اختلال در کارکرد  [8] [9] مغناطیسیالکترو

سنج( که اثرپذیر از تاثیرات هایی )از جمله حسگر مغناطیسالمان

 . شودالکترومغناطیسی است، می

اده از در این پژوهش، فرآیند تخمین وضعیت با استف     

های حسگرهای جایروسکوپ، خورشید و مغناطیس در مد داده

شده انجام  LEOروی به سمت زمین برای یک ماهواره نشانه

های سخت افزار در . با توجه به تجربیات عملی در آزموناست

العملی و انتشار که کارکرد چرخ عکس شودمیحلقه، مشاهده 

و فرآیند  غناطیسمیدان مغناطیسی توسط آن، عملکرد حسگر م

کند. در تخمین تعیین وضعیت ماهواره را دچار اختلال می

وضعیت مبتنی بر فیلترینگ، سنسورها بصورت ریاضی مدلسازی 

ها شوند و فیلترها جهت تخمین وضعیت از ویژگی این مدلمی

                                                 
1 LEO 

2 Detumbling  
3 Pointing 

4 Orbit transfer 

کنند. اما در واقعیت و در حین کارکرد چرخ استفاده می

توانند های تولید شده میلالالعملی نویز سنسورها و اختعکس

های مدلسازی ریاضی باشد و این موضوع بسیار متفاوت از ویژگی

 شود.موجب اختلال در عملکرد فیلترهای تعیین وضعیت 

سازگاری  تااست العملی نیاز بهبود کارایی چرخ عکس جهت     

به نحو مقتضی مد نظر قرار گیرد. ( EMCالکترومغناطیسی )

( در EMIانتشار الکترومغناطیس )همچنین کنترل 

. اثر استهای یک وسیله فضایی بسیار مهم زیرسیستم

توان از آن به عنوان العملی که میالکترومغناطیس چرخ عکس

در نتیجه وجود قطب داخل  ،اغتشاش میدان مغناطیسی یاد کرد

موتور، مغناطیسی شدن چرخ دوار که ناشی از جنس فولادی آن 

پیچ داخل حامل جریان که داخل جود سیماست و در نهایت و

. توصیف اثر خواهد بود العملی استموتور الکتریکی چرخ عکس

های فضایی العملی، درماموریتالکترومغناطیسی چرخ عکس

 .[8]است  و اساسی بسیار مهم

العملی که شامل مدل الکترومکانیکی غیرخطی چرخ عکس     

مرکز موتور جریان  اثرات جایروسکوپی و دینامیک گریز از

مدل توسعه داده در . است( BLDCبدون جاروبک ) مستقیم

توسط آقایان آقالاری و همکارانش برای چرخ  حاضر پژوهش

گر مدل غیرخطی الکترومکانیکی کوپل العملی، توصیفعکس

 .[9] استشده با رفتار دینامیکی 

ن  گیری میدان مغناطیسی کره زمیبا توجه به اهمیت اندازه     

ماموریت  های فیزیک فضا،درک انواع پدیده در

CASSIOPE/Swarm-Echo گیری میدان مغناطیسی اندازه

 چرخاست.  کره زمین با استفاده از ماهواره تعریف شده

 ماهواره وضعیت کنترل سیستم عملگر عنوان به العملیعکس

. در این پژوهش تداخلات است اغتشاش غالب اصلی منابع از یکی

العملی با استفاده از روش سی ناشی از چرخ عکسمغناطی

وظیفه انجام که سنج مغناطیسهای سنسور هپیشنهاد شده از داد

 شود، ابتدا شناسایی و سپس حذف میاین ماموریت را دارد

[10]. 

های عاری از میدان مغناطیسی در ماموریت علمی چرخ     

و قابل توجه  ها به یک جز و الزام مهمتعریف شده برای ماهواره

ها و نتایج ای از تلاشخلاصه مطالعه حاضرتبدیل شده است. در 

العملی عاری از میدان های مختلف در ساخت چرخ عکسپژوهش

های کاهش اثر مغناطیسی آن در یک مغناطیسی ارائه و تکنیک

 .[11] اده سازی شده استیپ EQMچرخ با عنوان 
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ک روش تعیین به عنوان ی TRIADتجمیع الگوریتم      

وضعیت استایتک و فیلتر کالمن گسترش یافته ضربی 

(MEKF جهت بهبود دقت و افزایش انعطاف پذیری سیستم )

ترکیب ، در پژوهش دیگر .[1] در این پژوهش ارائه شده است

( برای UKF) unscentedو فیلتر کالمن  TRIADروش 

های کوچک ارائه شده است. حاصل تخمین وضعیت ماهواره

یب این دو روش، امکان تخمین وضعیت با دقت بالا و کالیبره ترک

 .[3] کندرا ایجاد میسنج کردن سنسور مغناطیس

های بتدای امر، پژوهشباتوجه به مطالب ارائه شده در ا     

العملی انجام مختلفی بر روی اثر الکترومغناطیسی چرخ عکس

در  فزاراهای تجمیعی و سخت و از طرفی در تست شده است

های تجمیعی حلقه زیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت و تست

سنج العملی و سنسور مغناطیسماهواره، اثر تداخلی چرخ عکس

های انجام شده برای کاهش این تداخلات، با وجود تمام تلاش

تصمیمی اتخاذ . در نهایت در این پژوهش استاجتناب ناپذیر 

در را  العملیرخ عکساثر الکترومغناطیسی چ تا در گام اول شد

سنج هایی که از سنسور مغناطیسفرآیند تعیین وضعیت ماهواره

اثر آن در این فرآیند  را شناسایی و سپس کننداستفاده می

که اهمیت این پژوهش را بیان  شود ارائه تایج آن نمشخص و 

ای است تا یک الگوریتم تعیین این پژوهش مقدمه کند.می

مقابل اثر الکترومغناطیسی چرخ بر  وضعیت تطبیقی جدید در

 توسعه داده شود.  MEKFپایه روش 

برای بررسی اثر اغتشاشی چرخ عکس  مطالعهبنابراین در این      

العملی در فرآیند تخمین وضعیت، ابتدا، دینامیک انتقالی و 

دورانی ماهواره، نحوه مدلسازی میدان مغناطیسی زمین و 

شود. در فصل خورشید بیان می همچنین مدلسازی بردار موقعیت

مبتنی بر  ADCSسوم، فرآیند تعیین وضعیت در زیرسیستم 

شود. در فصل چهارم، الگوریتم کنترلی برای فیلترینگ بیان می

کنترل وضعیت ماهواره ارائه شده و در فصل پنجم، بعد از ارائه 

شوند. در انتها، سازی، نتایج ارائه میپارامترهای مهم در شبیه

 گیری از پژوهش انجام شده آورده شده است.بندی و نتیجهجمع

سنسورهای  سازیدورانی و مدل ،انتقالیدینامیک  -2

 تعیین وضعیت

 های مرجع و دستگاه م تصاتقاب -1-2

در جهت اعتدال  xدر قاب مرجع اینرسی، بردار پایه راستای      

 z. محور دوران کره زمین جهت بردار پایه شودمیبهاری تنظیم 

نیز با قانون درست راست تکمیل  yکند و راستای مشخص می را

 .[12] شودمی

، در مرکز زمین و امتداد بردار 5مرکز قاب مرجع زمین ثابت     

کند. محور دوران را نقطه گرینویچ مشخص می xپایه در راستای 

را مشخص کرده و با توجه به  zکره زمین نیز جهت بردار پایه 

 شودمشخص می yدار پایه در راستای قانون دست راست، بر

[12]. 

( با توجه به 6قاب مرجع مداری )قائم محلی/افق محلی     

شود. بردار روی ماهواره به سمت زمین تعریف میماموریت نشانه

به سمت مرکز کره زمین از ماهواره، بردار پایه در  zپایه راستای 

پایه در در خلاف جهت عمود صفحه مداری و بردار  yراستای 

 .[13] شودبا قانون دست راست تعیین می  xراستای 

در جهت بردار  zدر قاب بدنی ماهواره، بردار پایه در راستای      

در قاب مرجع مداری است. به همین ترتیب،  zپایه راستای 

با توجه به بردارهای پایه قاب  xو  yبردارهای پایه در راستاهای 

 .شوندمرجع مداری تعریف می

 دینامیک مداری -2-2

دینامیک مداری )انتقالی( ماهواره به حرکت ماهواره تحت      

ها تحت تاثیر اثرات جاذبه اجرام آسمانی اشاره دارد. ماهواره

کنند. نیروی جاذبه کره زمین شروع به حرکت دور کره زمین می

گرد وارد های زمینترین نیروهای اغتشاشی که بر ماهوارهاز مهم

از پخ بودن کره زمین است. به دلیل کره کامل  شود ناشیمی

نبودن و همچنین ناهمگنی در توزیع جرمی کره زمین، 

های اغتشاشی بر جسم در حال حرکت دور کره زمین وارد شتاب

های مداری خواهد شد. با توجه به شده و باعث تغییر در المان

ر های در مدار پایین زمین مدنظاینکه در بررسی حاضر ماهواره

اند، نیروی اغتشاشی ناشی از ناهمگنی کره زمین در قرار گرفته

نظر گرفته شده و معادله مدار غیرکپلری با روش لاگرانژ حل 

شود. معادله حرکت ماهواره در حالت کلی با در نظر گرفتن می

 :[14] شودنیروهای اغتشاشی، به صورت زیر نوشته می

(1) 
2

2 p

d

dt
  

r
  

,در اینجا       p 
های اغتشاشی و کپلری به ترتیب شتاب 

ایجاد شده توسط نیروهای اغتشاشی و کپلری است. در نهایت با 

ماهواره استفاده از روش لاگرانژ، معادله مدار )حرکت انتقالی( 

                                                 
5 ECEF 
6 LVLH 
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 در نظر گرفتهبه صورت زیر  J2ای دوم تحت اثر هارمونیک ناحیه

 :شودمی

(2) 

2

2

2 2

2

2 2

23

2 2

2

1 1.5 1 5

1 1.5 1 5

1 1.5 3 5

p

E

E

E

d

dt

R z
J x

r r

R z
J y

r rr

R z
J z

r r

 



 

      
      
        
 
      

        
       

 
      
                

r

 

در  آید،دست میه( ب2بردار مکان ماهواره که از رابطه )     

 شود.دستگاه مختصات مرجع اینرسی بیان می

 سینماتیک وضعیت -3-2

به دوران ماهواره حول مرکز جرم خود، دینامیک دورانی      

ا فرض هم محور بودن گردد. معادله گشتاور اویلر باطلاق می

بردارهای پایه قاب بدنی با محورهای اصلی اینرسی، به صورت 

 .[14] شودزیر تعریف می

(3) 
I   T h h ω h  

همچنین اگر در رابطه بالا فرض شود، گشتاور وارده حاصل      

جمع گشتاور اغتشاشی و کنترلی است یا به عبارتی دیگر 

c d T T T  و مومنتم داخلی سیستم، به مومنتم جسم صلب

یعنی 
T

B x y zh h h   h نتم دستگاه تبادل مومنتم مو مو

یعنی
T

w wx wy wzh h h   h در نهایت رابطه ، تقسیم شود

 :شود( به صورت زیر تعریف و بازنویسی می3)

(4) 
   

   

   

c d

x wx y z z y y wz z wy

y wy z x x z z wx x wz

z wz x y y x x wy y wx

h h h h h h

h h h h h h

h h h h h h

   

   

   

 

      
 

       

      
 

T T T

i

j

k

  

,(، 4)در رابطه       ,i j k  بردارهای پایه در جهت محورهای قاب

العملی به . در این بررسی، سه چرخ عکساستبدنی ماهواره 

عنوان دستگاه تبادل مومنتم انتخاب شده که هر کدام در راستای 

 اند.بردارهای پایه قاب بدنی ماهواره نصب شده

,با این فرض       ,wx wx wx wy wy wy wz wz wzh I h I h I     که

wI  ممان اینرسی وwالعملی ای چرخ عکس، سرعت زاویه

های کنترلی جهت کنترل . ورودیاستنصب شده در هر محور 

T به صورتوضعیت ماهواره، 

c w wx wy wzh h h    T h  در نظر

هواره ای ماهمچنین مومنتم زاویه .شوندمی گرفته
T T

B x y z x x y y z zh h h I I I         h که باشد می

های تنسور ممان اینرسی ماهواره با فرض هم محور بودن المان

-بردارهای پایه قاب بدنی با محورهای اصلی اینرسی محاسبه می

شوند. به عبارت دیگر تنسور ممان اینرسی ماهواره تنها در 

برای  (4ه )راستای قطر اصلی دارای مقدار است. در نهایت رابط

 .شود:سازی به صورت زیر بازنویسی میپیاده

(5) 
    
    

    

x

y

z

x x z y y z wx z wy y wz wx wx d

y y x z z x wy x wz z wx wy wy d

z z y x x y wz y wx x wy wz wz d

I I I I I T

I I I I I T

I I I I I T

       

       

       

      



     


     

  

ای قاب بدنی ماهواره نسبت به که در آن بردار سرعت زاویه     

Bقاب مرجع اینرسی 

BIω  بیان شده در قاب بدنی ماهواره مجموع

بت به قاب مرجع مداری ای قاب بدنی ماهواره نسسرعت زاویه
B

BOω ای قاب مرجع مداری نسبت به قاب مرجع و سرعت زاویه

Bاینرسی 

OIω ( استB B B

BI BO OI ω ω ω.) 

توان برای محاسبه وضعیت ماهواره ها میاز کواترنیون     

بدنی ماهواره نسبت به ای قاب استفاده کرد. بردار سرعت زاویه

قاب مرجع مداری ) 
TB B B

BO BI OI p q r  ω ω ω ورودی )

 .[12] معادلات سینماتیک وضعیت ماهواره خواهد بود

(6) 

   

 

1 1

2 2

0

0
:

0

0

d

dt

r q p

r p q
where

q p r

p q r

     

 
 

  
 
 
   

q q q q

  

در این بررسی، گشتاور گرادیان گرانشی به عنوان گشتاور      

 .شوداختلالی وضعیت ماهواره در نظر گرفته می

 میدان مغناطیسی كره زمین مدل -4-2

( شامل IGRFمیدان مرجع بین المللی ژئومغناطیسی )     

ای از ضرایب هارمونیک کروی است که قادر است در مجموعه

یک مدل ریاضی بخش بزرگی از میدان مغناطیسی کره زمین را 

 میلادی توصیف کند. 1900از نظر موقعیت و زمان پس از سال 

یدان مرجع بین المللی ژئومغناطیسی نسل سیزدهم مدل م     

(IGRF-13 میدان مغناطیسی را برای پنج سال از سال ،)

 .[15] کندسازی میبینی و مدلمیلادی پیش 2025تا  2020
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 خورشیدبردار موقعیت مدل  -5-2

سازی نیاز های سنسور خورشید در شبیهبرای استفاده از داده     

واره تعریف شود. برای است تا بردار مکان خورشید نسبت به ماه

این منظور ابتدا بردار مکان خورشید نسبت به کره زمین محاسبه 

شده و سپس با علم بر مکان ماهواره نسبت به کره زمین، بردار 

 .[13] شودمکان خورشید نسبت به ماهواره محاسبه می

ای نور خورشید به سمت کره زمین، با فرض تابش استوانه     

یا قرار داشته نکه ماهواره در سایه کره زمین توان وضعیت ایمی

 .در معرض نور خورشید است را بررسی کرد

 مدلسازی سنسورها -6-2

های سه در این بررسی، برای تعیین وضعیت ماهواره از داده     

 ، خورشید و جایروسکوپ استفاده خواهد شد.سنسور مغناطیس

اطیسی که میدان مغن گیری سنسور مغناطیسمدل اندازه     

 :[1] کند بصورت زیر استگیری میکره زمین را اندازه

(7) B BI I

m mB A B b    
    

mb  بردار بایاس و
m  به نویز سنسور مغناطیس است که

 سازیصورت نویز سفید با توزیع گاوسی با میانگین صفر مدل

 شود.حور با قاب بدنی نصب میمو هم شده

سنسور خورشید جهت گیری مدل اندازهرابطه ریاضی برای      

 :[13] مدلسازی عبارت است از

(8) B BI I

sS A S    
گیری شده جهت خورشید در قاب بدنی بردار اندازه BSکه      

 sبردار جهت خورشید در قاب مرجع اینرسی،  ISماهواره، 

بردار نویز سنسور که به صورت نویز سفید با توزیع گاوسی با 

چهار سنسور در این بررسی، شود. سازی میمیانگین صفر مدل

زاویه  ،همچنین. اندوجه ماهواره نصب شده رخورشید در چها

در نظر  هاسازیدرجه در شبیه 140 میدان دید سنسور برابر با

 شده است. گرفته

ای قاب بدنی ماهواره نسبت سنسور جایروسکوپ سرعت زاویه     

سازی کند. برای مدلگیری میبه قاب مرجع اینرسی را اندازه

 :[13] شوداستفاده میرابطه زیر از سنسور جایروسکوپ 

(9) B B

BI BI vb   ω 
     v  بردار نویز سنسور که به صورت نویز سفید با توزیع

. استبردار بایاس جایروسکوپ  bگاوسی با میانگین صفر، 

 بایاس سنسور برابر است با

(10)   u
d b

dt   

سازی ، مشخصات فیزیکی سنسورها را جهت شبیه1جدول     

 کند.ئه میارا

 سنسورها یکیزیف مش صات 1جدول 

 مقدار پارامتر سنسور

 مغناطیس سنج
0 بایاس [ ]nT 

50 گیریدقت اندازه [ ]nT 

0.1 یرگیدقت اندازه خورشید RMS 

 پجایروسکو
Angular Random Walk 

(ARW) 
0.15 h 

Rate Random Walk 

(RRW) 
35 h 

 تعیین وضعیت هایو الگوریتم فرآیند -3

شود که در آن با تعیین/تخمین وضعیت به فرآیندی گفته می     

توان وضعیت سیستم را  گیری شده میاستفاده از مشاهدات اندازه

برای مقداردهی اولیه  TRIADلگوریتم تخمین زد. از ا

شود. در این الگوریتم، از دو های وضعیت استفاده میکواترنیون

 گیری برای تعیین وضعیت استفاده خواهد شد.بردار اندازه

 TRIADالگوریتم  -1-3

در این الگوریتم از بردارهای واحد شامل بردار میدان      

هد شد. دو بردار مغناطیسی زمین و بردار خورشید استفاده خوا

گیری یکه در قاب بدنی ماهواره )اندازه
1 2,b b و همچنین دو )

بردار یکه در قاب مرجع اینرسی )
1 2,r r جهت تعریف ماتریس )

با تعریف بردارهای متعامد به  .[13]شوند وضعیت استفاده می

 صورت زیر

(11) 

1 11 1

1 2 1 2

2 2

1 2 1 2

3 1
3 1

,

w bv r

r r b b
v r w b

r r b b

v r r
v b b

 





  

   
    

  
    

 

 ماتریس وضعیت تخمین زده شده برابر است با     

(12)   1 1 1 1
ˆ T T T

TRIADA b r b b r r b r        

 7MEKF ت مین وضعیت مبتنی بر رویکرد -2-3

استفاده از نمایش خطای  MEKFترین ویژگی رویکرد مهم     

ای ای محلی به جای استفاده از کواترنیون چهار مولفهسه مولفه

ها برای نمایش وضعیت در . کواترنیوناستبرای نمایش وضعیت 

                                                 
7 Multiplicative Extended Kalman Filter 
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فیلترهای تخمین وضعیت استفاده شده و با ضرب کواترنیونی 

 شوند.بروزرسانی می

سنسورها به صورت گسسته  EKFبه صورت کلی در ساختار      

سازی بر روی شوند و اگرچه این روش برای پیادهسازی میمدل

ل وجود حسگرهای مختلف آل است اما به دلیها ایدهریزپردازنده

های متفاوت و همچنین در دسترس نبودن تمام با نرخ

ها برای بروزرسانی بردار حالت، دارای یک مشکل گیریاندازه

 8نهی توسط جیمز مورلاساسی خواهد بود. استفاده از اصل برهم

در این روش از مدل اگرچه برای این مشکل ارائه شده است. 

اما معادلات انتشار و شود سیستم استفاده می یرخطیغ

 سازییخط انیدر جرو زده شده  نیحول حالت تخم ،یبروزرسان

 .[13] پذیردانجام می

، به جای معکوس گرفتن از MEKFفیلتر  رلدر نسخه مو     

3ماتریس  3n n (n فاده در تعداد سنسورهای مورد است

3الگوریتم تعیین وضعیت( از یک ماتریس  3 ،n  بار معکوس

شود. این امر به طور قابل توجهی بار محاسباتی را گرفته می

 دهد.کاهش می

اساس نسخه مورل بدین صورت است که در هر لحظه تنها      

3 یک بردار مشاهده به ابعاد 1 شود. قدم اول شامل پردازش می

انتشار کواترنیون، بایاس جایرو و کواریانس خطا به زمان مشاهده 

فعلی است. سپس ماتریس وضعیت محاسبه شده و در ادامه بردار 

شود. در قدم بعدی، حالت منتشر شده به صفر مقداردهی می

فاده از یک بردار مشاهده کواریانس خطا و بردار حالت با است

شود. گیری توسط یک نوع سنسور( بروزرسانی می)بردار اندازه

خطا و بردار حالت منتشر شده با  انسیکووار ینیگزی)جاروند  نیا

که تمام مشاهدات یابد تا زمانی ادامه می بروز شده( ریمقاد

 گیری شده توسط تمام نوع سنسورها(ی )بردار اندازهبردار

انتشار  یبروز شده برا ریمقاد ت،یدر نها وند.پردازش ش

استفاده  یزمان مشاهده بعد درحالت  بردارخطا و  انسیکووار

الگوریتم تخمین وضعیت در نسخه مورل ، 1شکل .[13] شودیم

دهد. در این ساختار، مدل سینماتیک کواترنیون را نشان می

 شود:بصورت زیر در نظر گرفته می

(13)    
1 1

2 2
   q q ω ω q 

 شود.نیز از رابطه زیر محاسبه می خطای ضربی کواترنیون     

(14) 1

4
ˆ , :

T
Twhere q       q q q q ñ 

                                                 
8 Murrell 

 ñکواترنیون وضعیت تخمین زده شده و q̂که در آن      

 سازی الگوریتمقسمت برداری کواترنیون است. جهت پیاده

سازی شوند که تخمین وضعیت، روابط فیلتر کالمن باید گسسته

این کار با استفاده از رویکرد سری توانی انجام خواهد شد. از 

، آنجایی که تخمین پس از بروزرسانی در دسترس است

 شود.از رابطه زیر محاسبه می (13رابطه ) کواترنیون منتشر شده

(15) 

 

 

1

3 3

ˆ ˆ ˆ , :

1
ˆ ˆ ˆcos

2
ˆ

1
ˆ ˆcos

2

1
ˆ ˆsin

2
ˆ

ˆ

k k k

k k k

k

T

k k

k k

k

k

where

t I

t

t

 





  



  





 

 





 

   
       

    
   

    
  


   

  


q ω q

ω

ω

ω

ω ω

ω

 

فاصله زمانی نمونه برداری در جایروسکوپ  tکه در آن      

 باشد.می

 
 الگوریتم تعیین وضعیت 1شکل 

با توجه به برآورد تخمین پس از به  EKFدر حالت استاندار      

ˆروز رسانی 
k
ای پس سرعت زاویه ، بایاس جایرو منتشر شده و

 به دست خواهد آمد:از به روز رسانی به صورت زیر 

(16) 
1

ˆˆ

ˆ ˆ

k k k

k k



 

 

 



 



ω ω
 

که در آن      
kω گیری شده توسط ای اندازهبردار سرعت زاویه

معادله انتشار کواریانس در فرمت گسسته سنسور جایرو است. 

 بصورت زیر خواهد بود:

(17) 
1

T T

k k k k k k kP P Q 

     
 که 



 یبیان و مهدی آهنگر سیدحسین پورتاكدوست، امیر لب 
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(18) 3 3 3 3

3 3 3 3

0

0
k

I

I

 

 

 
   

 
 

با استفاده از گسسته ماتریس انتقال خطای حالت همچنین،      

 شود.رویکرد سری توانی به صورت زیر محاسبه می

(19) 11 12

21 22

  
   

  
 

 در آن که

(20) 

 
 

 
  

 
  

 
  

2

11 3 3 2

2

12 3 32 3

21 3 3 22 3 3

ˆ1 cosˆsin
ˆ ˆ

ˆ ˆ

ˆ ˆ ˆ1 cos sin
ˆ ˆ

ˆ ˆ

0 ,

tt
I

t t t
I t

I





 

 
     

    
      

   

ωω
ω ω

ω ω

ω ω ω
ω ω

ω ω
  

 :شودکواریانس نویز فرآیند نیز به صورت زیر تعریف می     

(21) 
 

2 2 3 2 2

3 3 3 3

2 2 2

3 3 3 3

1 1

3 2

1

2

v u u

k

u u

t t I t I

Q

t I t I

  

 

 

 

    
        

    
  

    
  

 

     2 2 3,v uARW RRW    در رابطه بالا از مشخصات

 .آینددست میهب( 1)ارائه شده در جدولفیزیکی سنسور جایرو 

بعدی تعریف ماتریس حساسیت گام ˆ
k kH 

x برای است .n  عدد

سنسور، مشاهدات وضعیت به صورت  nگیری توسط بردار اندازه

 ند:شوزیر تعریف می

(22) 

 

 

 

 

11

22

2 2 2

1 3 3 2 3 3 3 3

ˆ

kk

k k k k

nn tt

n

vA

vA

vA

R diag I I I    

   
   
      
   
   
    

   

q r

q r
y h x v

q r

 

به معنای ماتریس قطری و diagکه در آن      A q ماتریس

ها در گیریاست. ماتریس حساسیت برای کل اندازه وضعیت

 خواهند شد:رابطه زیر محاسبه 

(23)  

 

 

 

1 3 3

2 3 3

3 3

ˆ 0

ˆ 0
ˆ

ˆ 0
k

k k

n
t

A

A
H

A













  
  
  
  
 
 
  
  

q r

q r
x

q r

 

خطای بردار حالت که باید بروزرسانی شود شامل بروزرسانی      

کواترنیون وضعیت )وضعیت قاب بدنی ماهواره نسبت به قاب 

 مرجع اینرسی( و بایاس جایرو است:

(24)      ˆ ˆˆ
T

T T

k k kt t t     
 

x α 

2رض ف       αñ شودمیدر فیلتر تعیین وضعیت گرفته 

زوایای رول، پیچ و یاو برای خطای عبارت است از α در آن که

تخمین ، روابط نهایی فیلتر 2در نهایت جدول. دورانهر ترتیب 

 دهد.سازی شده را نشان میوضعیت پیاده

 روابط الگوریتم تعیین وضعیت 2جدول 

 ˆ
kA 

q محاسبه ˆˆ , ,k k kP   
q انتشار 

ˆˆ , ,k k kP   
q  بروز رسانی ˆ 0k

 x  مقداردهی اولیه 

 ˆ 0
k

k i
t

H A    
  

q r ماتریس حساسیت 

  ˆ
k

k i i
t

A  b q rò  9اختلاف 

1
T T

k k k k k k iK P H H P H R


     بهره 

 k k k kP I K H P   بروزرسانی کواریانس 

ˆ ˆ ˆ
kk k k k kK H        

 
x x xò بروزرسانی حالت 

 الگوریتم كنترلی ماهواره -4

کنترل وضعیت ماهواره، به دو روش فعال و غیر فعال قابل      

صوص به خود استفاده انجام است و در هر روش عملگر مخ

خواهد شد. در این تحقیق از روش فعال و عملگر چرخ 

، مشخصات فنی چرخ 3العملی استفاده شده است. جدولعکس

العملی در راستای دهد. سه چرخ عکسانتخاب شده را نشان می

سه وجه ماهواره به نحوی که محور دوران هر چرخ با محور قاب 

 شود.نصب میمحور باشد، بدنی در آن وجه هم

 العملیمش صات فنی چرخ عکس 3جدول 

 مقدار پارامتر

 ایمومنتم زاویه
 

0.34 Nms

@7800 rpm
 

6000 دور نامی rpm  

7800 دور بیشینه rpm  

4 ممان اینرسی 24.2 10 kgm  

-Nadirروی به سمت زمین )ماهواره، نشانهماموریت      

pointing )های مرجع مداری و . با توجه به تعریف قاباست

قاب مرجع مداری همیشه به  zبدنی ماهواره در فصل دوم، محور 

سمت مرکز زمین است. جهت کنترل وضعیت ماهواره در 

ای قاب روی به سمت زمین، باید وضعیت و سرعت زاویهنشانه

اره نسبت به قاب مرجع مداری سنجیده شده و بدنی ماهو

بردارهای قاب بدنی ماهواره هم محور با بردارهای قاب مرجع 

 (.2مداری باشند )شکل

، 10بازخوردی کواترنیونالگوریتم کنترلی با استفاده از      

العملی تولید و های عکسگشتاور کنترلی ماهواره توسط چرخ

                                                 
9 Residual 
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ون کنترلی به صورت زیر شود. قانوضعیت ماهواره کنترل می

 است.

(25) 
1:3

B

c w p d BOk k    T h q ω 

 
 قاب مرجع مداری و بدنی ماهواره 2شکل 

خطای کواترنیون  ،(25)در رابطه      
1:3q های بین کواترنیون

ی تخمین زده شده )بخش برداری رهدف )مرجع( و وضعیت جا

 شود.نیون وضعیت( از رابطه زیر محاسبه میکواتر

(26) 
   

 
 

2 2

1:3

4 3 3

ˆ ˆ ˆ ˆ

:

T

T

T

q I
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
 



    

 
   

 



q q q q q q q

q
ñ

ñ

 

مقادیر ضرایب کنترلی که از روش سعی و خطا محاسبه و در      

با نیز روی خطای زاویه نشانههمچنین ارائه شده است.  4جدول

بین محور سوم قاب مرجع مداری  داخلیاستفاده از قانون ضرب 

 شود.میو بدنی محاسبه 

 جسازی عددی و نتایشبیه -5

شود که مد سازی فرض میدر این پژوهش برای شروع شبیه     

روی چرخش زدایی انجام شده و ماهواره آماده ورود به مد نشانه

ای قاب زمین است. مقدار زوایای اویلر )وضعیت( و سرعت زاویه

 ارائه شده 4بدنی ماهواره نسبت به قاب مرجه اینرسی در جدول

به وقت ساعت  8:00:00سازی در ساعت است. همچنین شبیه

ام ماه آگوست 15( در تاریخ UTCGهماهنگ جهانی گرینویچ )

شود. همچنین، مقدار بردار مکان و سرعت شروع می 2023سال 

های ها یعنی الماناولیه ماهواره در قاب مرجع اینرسی، معادل آن

ارائه شده است.  4دولمداری و تنسور ممان اینرسی ماهواره در ج

سازی و لازم به ذکر است که فرآیند تخمین وضعیت، شبیه

شوند. در نهایت ابعاد هرتز انجام می 5کنترل ماهواره با فرکانس 

                                                                               
10 Quaternion Feedback 

سانتی متر فرض  50ماهواره نیز یک مکعب مربع به ضلع 

 شود.می

 سازیپارامترهای مقداردهی شده در شبیه 4جدول 
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0.05, 0.5p dk k  4 

سازی با شرایط اولیه ذکر شده در جدول بالا و اجرای شبیه     

روی توسط ماهواره به سمت زمین( بدون )انجام ماموریت نشانه

العملی، تلاش های عکسالکترومغناطیسی چرخدر نظر گرفتن اثر 

العملی های عکسکنترلی یا عبارتی دیگر گشتاور تولیدی چرخ

، خطای وضعیت 4نشان داده شده است. در شکل 3در شکل

تخمین زده شده قاب بدنی ماهواره نسبت به قاب مرجع اینرسی 

ای و وضعیت قاب بدنی ماهواره نسبت آمده است و سرعت زاویه

اب مرجع مداری برای یک تناوب مداری به ترتیب در به ق

 نشان داده شده است. 6و  5های شکل

 
 (هاچرخ ایهیزاو مومنتم راتییتغ) یكنترل تلاش 3شکل 

العملی با در نظرگرفتن اثر الکترومغناطیسی چرخ عکس    

سازی با همان شرایط ذکر ار شبیه( و تکر1بدنی )چرخ  1bمحور

، خطای کواترنیون وضعیت تخمین زده شده 4شده در جدول

نشان  7قاب بدنی ماهواره نسبت قاب مرجع اینرسی در شکل 

، خطای وضعیت تخمین زده 8داده شده است. همچنین در شکل

، 9شده قاب بدنی ماهواره نسبت به قاب مرجع مداری و در شکل
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واره نسبت به قاب مرجع مداری برای یک وضعیت قاب بدنی ماه

 تناوب مداری آورده شده است.

 
 شده زده نیت م تیوضع یخطا 4شکل 

 
 یمدار مرجع به قاب نسبت ماهواره یبدن قاب ایهیزاو سرعت 5شکل 

 
 یمدار مرجع قاببه  نسبت ارهماهو یبدن قاب تیوضع 6شکل 

 
با در نظر گرفتن اثر مغناطیسی  زده نیت م ونیكواترن یخطا 7شکل 

 1چرخ 

قابل مشاهده است، در اثر تداخل  7همانگونه که در شکل      

، خطای کواترنیون وضعیت در طی یک 1میدان مغناطیسی چرخ 

قرار نگرفته است. لذا، نتایج بدست  3تناوب مداری داخل باند 

آمده از فرآیند تخمین وضعیت جهت برآورده کردن الزامات 

مشخص  9ماموریتی قابل استفاده نبوده و همانگونه که از شکل

 روی به سمت زمین با افزایش خطا همراه خواهد شد.است نشانه

 
سی با در نظر گرفتن اثر مغناطی شده زده منیت  تیوضع یخطا 8شکل 

 1چرخ 

 
با در  یمدار مرجع قاببه  نسبت ماهواره یبدن قاب  تیوضع 9شکل 

 1نظر گرفتن اثر مغناطیسی چرخ 

 گیرینتیجه -6

باتوجه به نتایج ارائه شده، نوآوری این پژوهش نسبت به سایر      

 مغناطیسی چرخالکترو تداخلیبررسی اثر  ،تحقیقات علمی

آیند تعیین وضعیت در فربه صورت همزمان  العملیعکس

 مطابق .استسنج های دارای سنسور مغناطیسماهواره

 دارای اهمیت است پژوهش حاضرموضوع  انجام شدههای بررسی

دهد نشان می جنشده است. نتای مشاهدهو تاکنون در سایر مراجع 

 خارج از محدوده نویز سنسورچرخ مغناطیسی  که اختلال

فرآیند تعیین وضعیت  در آنو باید اثر  سنج استمغناطیس

 . شودمنظور سنج های دارای حسگر مغناطیسماهواره

سازی وضعیت برای این منظور پس از بیان نحوه مدل     

ماهواره، موضوع تعیین/تخمین وضعیت شرح داده شده است. در 

ای از فیلتر کالمن توسعه یافته بر پایه ضرب این راستا، از نسخه

ده که با توجه به تعداد سنسورهای کواترنیونی بهره گرفته ش

. داشتخواهد  ییتعیین وضعیت بکار رفته از نظر محاسباتی کارا

همچنین، با استفاده از کنترل کننده مبتنی بر بازخورد 
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روی به سمت کره زمین مورد بررسی قرار کواترنیون دقت نشانه

یک چرخ  اختلالیگرفته است. در انتها، با در نظر گرفتن اثر 

میزان افزایش خطا در تعیین و کنترل وضعیت  ،العملیعکس 

نشان داده شده است. براساس نتایج بدست آمده، درصورتیکه 

تواند ناشی از کارکرد برای اثر تداخلی میدان مغناطیسی که می

های سخت افزاری زیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت المان

در ماهواره های موجود مانند چرخ عکس العملی و یا سایر ماژول

باشد راه حل مناسبی در نظر گرفته نشود، عملکرد ماهواره دچار 

 .اختلال خواهد شد
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Abstract 
This research aims to investigate the emerging technology of free-space optical 

communication and its applications in the space industry. By employing light beams as 

information carriers, this technology offers significantly higher bandwidth and 

enhanced security compared to conventional RF methods. The study provides a 

comprehensive review of the history of space missions aimed at developing and 

utilizing the advantages of free-space optical communication. Furthermore, it delves 

into the principles, challenges, and opportunities of this technology in various domains, 

including satellite communication, space networks, and deep space exploration. The 

research also explores existing technical challenges and potential solutions. 

Additionally, by introducing and examining relevant standards and comparing the 

achievements of leading countries in this field, a clear vision for the future of space 

laser communication is presented. The findings of this research demonstrate that free-

space optical communication can play a pivotal role in developing space 

communication infrastructure and revolutionizing space technologies. Therefore, a 

precise strategy and a step-by-step roadmap are essential for achieving this technology 

domestically. 
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 چکیده
در صنعت فضایی  فضایی و کاربردهای آن مخابرات اپتیکیاین پژوهش با هدف بررسی فناوری نوظهور 

تواند پهنای باند بسیار شده است. با استفاده از پرتوهای نور به عنوان حامل اطلاعات، این فناوری میانجام 

مرور کامل و  به، در پژوهش حاضرارائه دهد.  مرسومهای نسبت به روش و امنیت بسیار بیشتری بالاتر

 برداری از مزایای مخابرات اپتیکی فضایی در کنارههای فضایی با هدف توسعه و بهردقیق تاریخچه ماموریت

ای، ماهواره مخابراتهای مختلفی همچون این فناوری در حوزههای ها و فرصتبررسی اصول، چالش

های فنی موجود و راهکارهای همچنین، چالش پرداخته شده است. کیهانیهای فضایی و اکتشافات شبکه

بررسی استانداردها و مقایسه معرفی و با ، اینعلاوه بر گرفته است. ها مورد بررسی قرار مقابله با آن

ترسیم  مخابرات لیزری فضاییاندازی روشن از آینده دستاوردهای کشورهای پیشرو در این حوزه، چشم

مهمی در توسعه بسیار تواند نقش دهد که ارتباطات نوری فضایی مینتایج این پژوهش نشان میشود. می

د و ضروری است یک راهبرد های فضایی ایفا کنفناوری ایجاد تحول درارتباطی فضایی و های زیرساخت

  برای دستیابی به این فناوری در کشور تعریف شود. گام به گامدقیق و نقشه راه 
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1 
 مقدمه -1

از داده  یمیبه انتقال حجم عظ ازیدر عصر اطلاعات و ارتباطات، ن

ها است. ماهواره شیدر حال افزابالا به طور مداوم  اریبا سرعت بس

نقش  ،یجهان یارتباط یهارساختیبه عنوان ستون فقرات ز

حال،  نی. با اکنندیم فایا ازین نیدر برآورده کردن ا یاتیح

با  ییویبر امواج راد یتنمب یسنت مخابراتی یهایفناور

 یهانهیباند محدود، تداخل، هز یهمچون پهنا ییهاتیمحدود

مواجه  یاماهواره یهاستمیس یدگیچیو پ زاتیتجه یبالا

 نترنتیمانند ا ییهایفناور ندهیرشد فزا ن،یا هستند. علاوه بر

باند را  یپهنا یتقاضا برا ،یمجاز تیو واقع یهوش مصنوع ا،یاش

 یارتباط یهایبه فناور ازیداده و ن شیافزا یعدبه طور تصا

 ساخته است. یضرور شیاز پ شیتر را بنوآورانه

 یفناور کی( به عنوان FSOآزاد ) یضاف یکیاپت تبرامخا

ها را دارد. با استفاده چالش نیاز ا یاریحل بس لینوظهور، پتانس

 اریباند بس یپهنا تواندیم FSOانتقال داده،  ینور برا یاز پرتوها

 RFارائه دهد. بر خلاف  ییویراد یهاستمینسبت به س یبالاتر

 باًیباند تقر یاز پهنا FSO رد،دا یفرکانس فیط یهاتیکه محدود

مانند  یگرید یایمزا FSO ن،یبرخوردار است. همچن ینامحدود

بالاتر )دشوارتر بودن شنود(، کاهش تداخل، ابعاد کوچکتر  تیامن

 هایژگیو نی. ا[1]دهدیکمتر را ارائه م یو مصرف انرژ زاتیتجه

FSO،  مختلف از جمله  یکاربردها یجذاب برا نهیگز کیرا به

 لیتبد ییو ارتباطات هوا ینیزم یهاشبکه ،یاارهارتباطات ماهو

 کرده است.

 ریاخ یهادر سال FSOکه صنعت  دهدیبازار نشان م مطالعات

رشد در  نیا شودیم ینیبشیداشته است و پ یریرشد چشمگ

در حال حاضر ارزش این بازار . ابدیادامه  زین ندهیآ یهاسال

بازار  رودیانتظار مدلار است و  میلیون 700الی  500تقریبا 

 2040و در دلار  اردیلیم 4حدود به  2030تا سال  FSO یجهان

 شیافزا لیرشد به دل نی. ا[2] میلیارد دلار برسد 10تقریبا به 

و  زاتیتجه یهانهیهزباند، کاهش  یپهنا یتقاضا برا

 و آشکارسازها است. زریدر حوزه ل یکیتکنولوژ یهاشرفتیپ

 ییهابا چالش یفناور نیا یسازادهی، پFSO یایمام مزاوجود ت با

و  دیاز نور خورش یتداخل ناش ،یهمراه است. تلاطم جو زین

 یابیو رد روینشانه قیدقبسیار  یهاستمیبه س ازیبارش باران، و ن

حال محققان و  نیهستند. با ا FSO یهاچالش نیتراز جمله مهم

 ییراهکارهادرصدد  هوسعمهندسان در سراسر جهان در حال ت

 ها هستند.چالش نیرفع ا یبرا

با تمرکز بر  FSO یجامع فناور یبه بررس مطالعه حاضر

 یفناور نیتوسعه ا خچهی. ابتدا تارپردازدیم یاماهواره یکاربردها

و سپس اصول کار و  ردیگیقرار م یکنون مورد بررسااز آغاز تا 

ادامه،  در. شودیم حیتشر FSO یهاستمیس یاصل یاجزا

و  FSO یهاستمیس یسازادهیموجود در پ یفن یهاشچال

 نی. همچنردیگیقرار م لیها مورد تحلمقابله با آن یراهکارها

حوزه  نیمورد استفاده در ا یارتباط یهااستانداردها و پروتکل

 نهیزم نیدر ا شرویپ یمهم کشورها یشده و دستاوردها یبررس

 یهایبا توجه به بررس ت،یدر نها .شودیم سهیمقا صورت جامعهب

ارائه  رانیدر ا FSO یفناور سعهتو ینقشه راه برا کیانجام شده، 

 .شودیم

 یجامع و روشن از فناور دگاهید کیمقاله ارائه  نیا یاصل هدف

FSO مندان به و علاقه گذاراناستیمحققان، مهندسان، س یبرا

رک به د تواندمیمقاله، خواننده  نیحوزه است. با مطالعه ا نیا

و نقش  ابدیدست  یفناور نیا یهاو چالش هالیاز پتانس یقیعم

 .درک کند یجهان تباطاتار ندهیمهم آن را در آ

 تاریخچه و پیشینه -2
مطالعه تاریخی و روند توسعه مخابرات اپتیکی فضایی در این 

 مقاله به چهار بخش کلی تقسیم بندی شده است:

  :(1990دوره آغازین )قبل از دهه  -1

ها و مطالعات نظری در زمینه ، اولین آزمایشبازهاین  در

های فنی و با این حال، چالش ارتباطات لیزری فضایی انجام شد.

های فناوری باعث شد که این فناوری در این دوره به محدودیت

 .طور گسترده مورد استفاده قرار نگیرد

بدین  یصورت کلهب میتواندستاوردهای کلیدی این دوره را 

 :کردرائه اصورت 

الکساندر گراهام بل با اختراع تلفن فوتو، اولین ، 1876در سال 

 گام را در جهت استفاده از نور برای انتقال اطلاعات برداشت

های . این دستگاه از نور خورشید برای انتقال سیگنال[3,4,5]

توان آن را اولین سیستم ارتباطی کرد و میصوتی استفاده می

با کشف  1960. در سال (1)شکل  م مبتنی بر نور دانستسیبی

های تحقیقاتی هیوز، مالیبو، اولین لیزر کارآمد در آزمایشگاه

. لیزر با [6 ,5]شد تحولی عظیم در علم و فناوری ایجاد  ،کالیفرنیا

ی و شدت س، همدوتکفامیفرد خود مانند های منحصربهویژگی

بالا را فراهم ا سرعت و دقت بالا، امکان ایجاد ارتباطات نوری ب

 .ساخت



  اندازهای مخابرات اپتیکی فضاییها و چشمپیشرفت
 

  

 /1404 ابستانتو  هارب اول،، شماره پنجم سال –و کاربردهای فضایی دوفصلنامه علوم، فناوری  67

 

 

 

 فوتو ابداعی الکساندر گراهام بل-شماتیک تلفن(: 1)شکل 

های اولیهه  مطالعات نظری و آزمایش 1970و  1960هه در د

بر روی ارتباطات لیزری فضایی متمرکز شد. محققان بهه بررسهی   

نهور خورشهید و   هایی مانند تلاطم جوی، تهداخل ناشهی از   چالش

 .[22-7]نهد اهیابی و ردیابی پرداختهای دقیق جهتنیاز به سیستم

NASA    تحقیقهات در زمینهه ارتباطهات     ،60نیز از ابتهدای دههه

اولین مطالعه نظری در مورد انتقهال نهوری از    .کردلیزری را آغاز 

مهورد مطالعهه قهرار     1967زمین به ماهواره توسط فرید در سهال  

با استفاده از لیهزر  ، uplinkتقال بعد یک انسال چند  .[23] گرفت

 مهاهواره از زمین بهه سهمت     (CW)آرگون مبتنی بر موج پیوسته

(GEOS-II)   مطالعهات نظهری مختلفهی     سهپس . [24]انجام شد

بررسهی ارتباطهات    برای نیز پیشنهاد و آزمایشات موفقیت آمیزی

 .[31-25] نوری زمین به ماهواره و بین ماهواره انجام شد

ههای  ارتباطهات راه دور، شهبکه   در FSOCامروزه کاربردهای 

، اینترنت پرسرعت، امنیت، LOSکامپیوتری، لینک نقطه به نقطه 

و  نهوری گیهری فیبر ارتباطات پرسرعت بین ساختمانی، پشهتیبان 

را نشهان   FSOC سناریوهای متنهوع  2غیره متنوع هستند. شکل 

 می دهد.

 
  FSOC [32.] کاربردهای ارتباطی متنوعسناریوهای (: 2)شکل 

های اصلی در این دهه معطوف به شناسایی و مطالعه چالش

لی ئاثرات تلاطمی اتمسفر بر مشخصات پرتو لیزر در کنار مسا

گیری دقیق روی و حفظ جهتهای بنیادین در نشانهمثل چالش

ور مثل محیط پرتو لیزر بین گیرنده و فرستنده در فواصل بسیار د

ها ها برای رفع آندانشگاه در ایگستردهباعث شد مطالعات  ،فضا

 .شکل بگیرد

  :1990دهه    -2

مشترک بین  پروژه جذاب یکدر ، 1990در اوایل سال 

سه ، (RME) آزمایش آینه رله بنام ESAو  NASAهای سازمان

کیلومتری  350در ارتفاع  RME به ماهوارهاز زمین پرتو لیزر 

های رله آن ماهواره مجددا بر روی از آینهو انعکاس آن  ارسال

های مهم در یکی از اولین گام پروژهاین  .[24] شد دریافت زمین

جهت درک و کاهش تأثیرات آشفتگی جوی بر ارتباطات لیزری 

تایج این پروژه، محققان را به سمت توسعه نفضایی بود. 

 .تر سوق دادهای اپتیک تطبیقی پیشرفتهسیستم

یک گام جسورانه در عنوان هب GOPEX پروژه، 1992در سال 

این در  .انجام شدجهت گسترش مرزهای ارتباطات لیزری فضایی 

در اپتیکی لیزر از دو ایستگاه زمینی  پالسیک پروژه با ارسال 

فضاپیمای گالیله در  اپتیکی با یک ارتباط کالیفرنیا و نیومکزیکو

در این . [33]ار شد برقر اق فضاعما میلیون کیلومتری در 6فاصله 

های بزرگ برای ارسال پروژه از یک لیزر بسیار قدرتمند، تلسکوپ

تری های اپتیک تطبیقی پیشرفتهو دریافت سیگنال، و سیستم

موفقیت در برقراری ارتباط  .استفاده شد RME نسبت به پروژه

لیزری با یک فضاپیمای دور دست، نشان داد که این فناوری 

از ی ارتباطات در فواصل بسیار طولانی قابل اعتماد است. برا

های اساسی این پروژه، تاخیر زمانی، تداخل نوری و چالش

روی دقیق برای فواصل مدیریت مصرف انرژی در کنار نشانه

این پروژه برای استفاده در  فنی دستاوردهای بسیار طولانی بود.

 قرار برداریهمورد بهر SILEXو  GOLDپروژه های بعدی مثل 

 . گرفت

در  EST-VIبا استفاده از ماهواره ژاپنی  NICT، 1994در سال 

ارتباطی فضا به زمین را  لینکیک  برای اولین بار مدار ژئو

 .[38-34 ,32] کردسازی پیاده

، اولین لینک ارتباطی دو طرفه زمین به فضا در 1995در سال 

در  .[39-38] شد مانجا پرتوانبا استفاده از لیزر  GOLD پروژه

براساس موارد توسعه یافته در  CEMERLLدر پروژه  نهایت

با ماهواره -زمین لیزری دو جهته لینکیک  ،GOLDپروژه 

 .[40]سازی شد پیاده اپتیک تطبیقی برای کاهش اثر تلاطم جو 

های فضایی آلمان ، سازمان90دهه  اوایلو  80اواخر دهه از  

(DLR( فرانسه ،)CNES و )ESA نام هیک پروژه مشترک ب

SILEX  منظور ایجاد ارتباط لیزری هب به صورت اختصاصی،را

مین منظور ماهواره فرانسوی هبه کردند. آغازای بین ماهواره

SPOT-4  متناسب با ماهواره مجهز به ترمینال لیزری



 شناسحق
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ARTEMIS  با موفقیت به مدار  1998در سالLEO  پرتاب شد

 1999انجام شود. در  SILEXی از پروژه های عملیاتتا اولین گام

عنوان هب ARTEMISریزی باید ماهواره اروپایی مطابق برنامه

گرفت که با توجه به ایرادات عدم هاب اصلی در مدار ژئو قرار می

بر با استفاده از ماهواره 2001سازگاری با پرتابگر ژاپنی، نهایتا در 

اولین لینک بین  .شد به مدار مورد نظر پرتاب 5-انفرانسوی آری

برقرار شد ، 2001در نوامبر  SPOT-4و  ARTEMISهای ماهواره

گذار بزرگترین شبکه رله داده در این پروژه بعدها بنیان .[41-45]

 .کردای را متحول ات بین ماهوارهاروپا شد و آینده ارتباط

با  1990دهه گفت  این بخش میتوانبندی عنوان جمعهب

لیزر و اجرای اولین یر در فناوری های چشمگپیشرفت

های عملیاتی ارتباطات لیزری در فضا، پایه و اساس آزمایش

 های بعدی را فراهم کرد. توسعه این فناوری در دهه

  :2000دهه    -3

اولین  2001در نوامبر  ذکر شد،همانطور که در بخش قبل 

و ماهواره  LEOدر مدار  SPOT-4ارتباط پایدار بین ماهواره 

ARTEMIS  برقرار شدمگابیت برثانیه  50با نرخ در مدار ژئو 

عنوان یک ماموریت عملیاتی هب ،به بعد 2003 . از سال[41-46]

و  SPOT-4تلاش برای برقراری لینک لیزری بین  1327

 در مجموعبار موفق نبود و  57انجام شد که فقط  آرتیمیس

رار شد دقیقه ارتباط موفق برق 30ساعت و  18روز و  10معدل 

بار تلاش برای برقراری ارتباط بین ایستگاه  137همچنین . [47]

بار  25زمینی و ماهواره آرتیمیس در مدار ژئو برقرار شد که فقط 

دقیقه  37ساعت و  10روز و  2معادل  در مجموعناموفق بود و 

با  GEOLITE ، پروژههمان سالدر  .[47]ارتباط موفق برقرار شد 

ماهواره در لیزری بین زمین و یک  هدف برقراری ارتباط

عنوان مبنای پروژه هنتایج این پروژه ب آغاز شد.  GEOمدار

LCRD  و دیگر پروژه هایNASA [49 ,48]قرار گرفت. 

ماهواره  دو جهته موفق بین اپتیکی لینک 2005در سال  بعدها 

ماهواره  و LEOاز مدار  OICETSبا نام رسمی، KIRARI ژاپنی

ین سال اولین لینک بین سکوی در هم. [50]شدانجام آرتمیس 

که  [52-51] انجام شد DLRو زمین توسط  (HAP)ارتفاع بالا 

بین  اپتیکی لینکیک اری ربرای برق 2007در سال  تجارب آن

در  NFIRE و ماهواره آمریکایی Terra SAR-Xآلمانی دو ماهواره

  .[55-53] مورد استفاده قرار گرفت LEO مدار

 T Eest آلمانی های لیزری شرکتینالباط از ترمدر این ارت

اولین لینک اپتیکی دو طرفه  همین سال. در [56]استفاده شد 

بین هواپیماهای ارتفاع بالا و ماهواره آرتیمیس در مدار ژئو از 

برقرار شد  LOLAطرف سازمان فضایی فرانسه در قالب پروژه 

[57-61] . 

ظامی و های نمایشگاهچندین آزمایش دیگر در آزدر این دهه 

های نوری زمین به ماهواره، لینکفناوری هوافضا انجام شد که 

 . [66-62] کندتثبیت ماهواره به ماهواره و ماهواره به زمین را 

 شروع شده 1990که از دهه  LLCDدر این دهه همچنین پروژه 

حال ، در و هدف اصلی آن برقراری ارتباط لیزری بین زمین و ماه

یک  قرارگیریاین پروژه با  2013در سال  در نهایت. دبو انجام

  .[69-67]ماهواره در مدار ماه با موفقیت انجام شد 

فراوان دهه، نقاط عطف این  توان گفت دربندی میعنوان جمعهب

 وجود داشت ارتباطات لیزری فضاییی در پیشرفت شتابان مهمو 

ها ینای از اولوعهها، مجمها و ماموریتو با افزایش تعداد آزمایش

تا اولین  GEO-LEOای اتفاق افتاد؛ از اولین ارتباط بین ماهواره

به زمین و اولین ارتباط دوجهته  LEOارتباط پایدار ماهواره مدار 

LEO-LEO . های دهه توسعه فناوری میتواناین دهه را همچنین

 جدیدی مثل اپتیک تطبیقی نامید.

  :به بعد 2010دهه  -4

وفق چین برای برقرای لینک اولین تلاش م 2011در سال 

به زمین انجام  HY-2توسط ماهواره  Mbps 504اپتیکی با نرخ 

ترمینال لیزری  نیز یک . در همین سال روسیه[71 ,70]شد 

BTSL با  طرا در ایستگاه فضایی مستقر و شروع به برقراری ارتبا

با  به زمین deep spaceاولین لینک . [72] کردایستگاه زمینی 

 2013در مدار دور ماه در سال  LADEEز کاوشگر اده ااستف

به  Alphasatدر اواخر همین سال ماهواره . [78-73]برقرار شد 

مدار ژئو تزریق شد که حامل یک ترمینال مخابرات اپتیکی از 

)بیش از   اولین لینک پرسرعت .[80-79] دبو TESATشرکت 

های اروپایی بین ماهواره GEO-LEO (گیگابیت بر ثانیه

Alphasat  وSentinel 1A   [81,82] انجام شد 2014سال در. 

 در QKD بابه زمین  LEOاولین آزمایش لیزر  2014سال 

  2015سال و  NICT [83, 84]توسط  (SOTAمیکروماهواره )

انجام شد. در  [87-85]ها توسط گوگل اولین لینک بین بالن

ر انجام ظومنهرا ب OPALSمحموله  NASAهمین سال 

اولین . [89 ,88] کردمستقر  ISSهای تخصصی بر روی آزمون

 دستیابی هدفسناریوهای معادل ژئو با  برایهای زمینی آزمایش

 2016 هایدر سال DLRتوسط های چند ترابیت بر ثانیه به نرخ

اولین  . در اواخر همین سال[90] انجام شد با موفقیت 2018الی 

توسط چین با استفاده از نتومی از فضا آزمایش درهم تنیدگی کوا

اولین ماهواره در نهایت  .[92 ,91] انجام داد Micius LEOماهواره
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در  EDRS-Aبا نام  (EDRS)م رله داده اروپا تاز منظومه سیس

از طرف دیگر  .[97-93] مدار ژئو قرار گرفتدر  2016اواخر 

DLR های نیز اولین پرتاب از سری پرتابOSIRIS  همین را در

پروژه منظومه  2017. ژاپن در سال [99 ,98] کرد ل آغازسا

با هدف دستیابی به لینک پایدار مخابرات را QZSS ایماهواره

. در همین سال [101 ,100] کردرا آغاز  Gbps 1لیزری با نرخ 

DLR  ماهوارهFlying Laptop، های از سری ماهوارهOSIRIS  را

ایش لینک ارتباط اولین آزم و چین نیز [104 -102] کردپرتاب 

. [105 ,70] انجام داد Gbps 5را با نرخ  زمینبه  GEOلیزری از 

را با توسعه تجهیزات  SOLISS، ژاپن پروژه 2019در سال 

. [108-106] کردآغاز  ISSترمینال لیزری بسیار کوچک بر روی 

 EDRS-Cبا نام  EDRSدومین ماهواره منظومه  ESAهمچنین 

. از طرف دیگر چین در پروژه [95 ,93] ار دادرا در مدار قر

Shijian-20  10نرخ ارسال Gbps  بین مدار ژئو و زمین را

 هاییکی دیگر از ماموریت. در این سال [105 ,70] کردعملیاتی 

 (LCRD) نمایش رله ارتباطی لیزرییعنی ، NASA بلندپروازنه

 1.2ری نرخ با برقرا 2021در سال  نهایتا که ریزی شده بودرنامهب

Gbps  از مدارGEO  سال  .[110-109]با موفقیت انجام شد

توانست برای اکتشافات مریخ  Tianwen-1چین در پروژه  2020

. در سال [111] کندرا عملیاتی  Gbps 5نرخ داده مخابرات لیزری 

، چین NASAتوسط  LCRDعلاوه بر انجام موفق پروژه  2021

فضایی تیانگونگ با زمین ستگاه از ای Gbps 1نیز ارتباط با نرخ 

را برای  OSIRISv4 نیز DLR. همچنین [112] کردبرقرار 

. سال [113] کردبه فضا پرتاب  Mbps 100برقراری نرخ ارسال 

2022، NASA  نام هبیک محموله مخابرات لیزری کیوبستی

TBIRD  3با ابعادU  نرخ را با هدف آزمایش فناوری ارسال داده با

چندین ترابایت  که میتواند کردعملیاتی  را Gbps 200حدود 

ه ماهواره در دید ایستگاه زمینی قرار ک ،هقدقی 6داده را در بازه 

ای، دقیقه 5در یک گذر  2023. در سال کندبه زمین ارسال  دارد

فیلم با کیفیت  ساعت 2400ترابایت معادل  4.8ای با حجم داده

HD  [117-114] کردرا بدون خطا به زمین ارسال.  

منظور رله داده با نرخ هب ،ILLUMA-Tپروژه  2023در سال 

1.244 Gbps  ازISS  به ماهوارهLCRD  در مدار ژئو عملیاتی

را  O2Oپروژه  NASA 2024. همچنین در سال [120-118]شد

با ارتباط با  Artemis IIنورد با هدف پشتیبانی از فضانوردان ماه

  .[122-121] انجام رساندگاه زمینی به سرعت بالا از مدار ماه با ایست

 Lunarیک پروژه بلند مدت برای ایجاد NASAدر حال حاضر 

relay، نام هبLunaNet [124 ,123] در دست انجام دارد . 

گفت این دهه به تثبیت  این بخش میتوانبندی عنوان جمعهب

های نوین و های نوین، رشد سریع فناوریفناوری، توسعه فناوری

ایش سرعت انتقال داده در کنار کاربردهای جدیدی مانند افز

 2010مچنین در اواخر دهه ارتباطات کوانتومی اختصاص دارد. ه

تبدیل شد صورت تجاری های بهای لیزری ماهوارهکم کم ترمینال

ها در کنار افزایش ظرفیت تولید و رقابت و در دسترس بودن آن

های برنامه OneWebو  SpaceXهایی مثل باعث شد که شرکت

های نالهای گسترده با سرعت بسیار بالا برپایه ترمیایجاد شبکه

 .[131-125] کنندلیزری را عملیاتی 

های ارتباطی اصول کار و اجزای سیستم -3

 لیزری

ها به صورت ای، دادهلیزری ماهواره مخابراتهای در سیستم

و یک  زمینهای نوری با استفاده از پرتو لیزر بین سیگنال

شوند. این فناوری به ماهواره یا بین دو ماهواره در فضا مبادله می

در  ،اتلاف بودن و امنیت بالادلیل پهنای باند بسیار بالا، کم

بین  مخابراتای با سرعت بالا، ماهواره مخابراتکاربردهایی مانند 

. در گرفته استقرار ، مورد توجه اکتشافیای و ارتباطات ماهواره

یزر به عنوان حامل اطلاعات، از طریق فضای لها، پرتو تماین سیس

این فرآیند شامل  .شودآزاد بین فرستنده و گیرنده منتقل می

 :[142-132 ,36]مراحل زیر است

را  یلیزر سیگناللیزر با طول موج مناسب  یکر: تولید نور لیز

 فرکانس، تکفامیهایی مانند کند. این نور دارای ویژگیتولید می

فضایی مناسب  مخابراتاست که آن را برای  و شدت زیادلا با

 د.سازمی

های شود. روشلاعات روی پرتو لیزر سوار میاطن: مدولاسیو

به  میتوانها مختلفی برای مدولاسیون وجود دارد که از جمله آن

 د.سیون شدت، فاز و فرکانس اشاره کرمدولا

کوپ به سمت تو لیزر با استفاده از یک تلسپر: انتشار پرتو

تحت تأثیر عوامل مختلفی  شده که در طول مسیرهدایت  گیرنده

 د.گیروی، ابر و ذرات معلق قرار میمانند تلاطم ج

پرتو لیزر را دریافت و با  ،گیرندهل: دریافت و پردازش سیگنا

استفاده از یک آشکارساز نوری به سیگنال الکتریکی تبدیل 

تخراج و اطلاعات اس کند. سپس این سیگنال پردازش شدهمی

 .شودمی
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 :اجزای اصلی سیستم

در  میتواناجزای اصلی یک سیستم مخابرات لیزری مخابراتی را 

 :کردصورت ذیل دسته بندی هکلی بحالت 

رسانا، لیزرهای فیبری و لیزرهای حالت لیزرهای نیمه ازر: لیز

لیزری استفاده کرد.  مخابراتهای توان در سیستمجامد می

لیزر به عوامل مختلفی مانند پهنای باند مورد نیاز، طول  انتخاب

 [133]د موج، توان خروجی و هزینه بستگی دار

وظیفه سوار کردن اطلاعات روی پرتو لیزر را بر عهده ر: مدولاتو

توان به مدولاتورهای الکترواپتیکی دارد. از مدولاتورهای رایج می

 .[132] و آکوستو اپتیکی اشاره کرد

متمرکز کردن پرتو لیزر و ارسال آن به سکوپ برای تل پ:تلسکو

شود. همچنین در دریافت پرتو لیزر از سمت ماهواره استفاده می

های سهموی یا ها معمولاً از آینهماهواره نیز نقش دارد. تلسکوپ

 .[134,135] شوندکروی ساخته می

به سیگنال آشکارساز نوری پرتو لیزر دریافتی را ز: آشکارسا

جهت  AIهای نوین از که در سیستم کندیتریکی تبدیل مالک

 .[136] شودبهبود عملکرد آن استفاده می

این سیستم برای حفظ ارتباط ی: یابسیستم ردیابی و جهت

ها استفاده های نسبی آنو جبران حرکت فرستنده و گیرندهبین 

 .[142] شودمی

 :ها و راهکارهاچالش

صورت هب میتوانرا خابرات لیزری های اساسی یک سامانه مچالش

 :کردبندی کلی زیر دسته

تلاطم جوی باعث انحراف و پراکندگی پرتو لیزر ی: تلاطم جو

های تصحیح توان از تکنیکشود. برای مقابله با این چالش میمی

 .[137] جوی و استفاده از لیزرهای با توان بالا استفاده کرد

یزر ممکن نتقال، پرتو لدر طول مسیر ا: مسیر اتمسفرافت   

است به دلیل جذب توسط ذرات موجود در جو و یا پراکندگی 

 [138 ,137]د شو مسیر اتمسفریدچار افت 

یزهای مختلف مانند نویز حرارتی، نویز شات و نویز نوز: نوی

 .[141 ,136 ,133] گذارندتداخل، بر کیفیت سیگنال تأثیر می

ث باع به گیرندهفرستنده نسبت  حرکت نسبیی: حرکت نسب

 .[142 ,141]ود شود که پرتو لیزر از هدف خارج شمی

برها و ذرات باعث جذب و پراکندگی پرتو اق: ابرها و ذرات معل

های توان از طول موجمی آنبرای کاهش تأثیر  که شوندلیزر می

 .[138] بلندتر و استفاده از چندین پرتو لیزر استفاده کرد

ارتباطات لیزری  هایترین چالشنیت یکی از مهمامت: امنی

جدید،  های رمزنگاریاز روش میتواناست. برای افزایش امنیت 

QKD  وAI [139] های خاص استفاده کردلیزر با ویژگی و. 

  مقایسه تکنولوژیRF و اپتیک 

با در نظر گرفتن اجزای اصلی و پارامترهای مطرح شده در این 

و  RFم مخابراتی بخش، مقایسه مشخصات و عملکرد یک سیست

یک سیستم مخابرات اپتیکی در یک سناریوی یکسان به خواننده 

تری از تفاوت تکنولوژیکی این دو سیستم مخابراتی دید کامل

بودجه لینک یک سیستم مخابرات اپتیکی با  3،شکل خواهد داد. 

بودجه لینک را برای  ،4 نانومتر و شکل 1550طول موج لیزری 

برای  گیگاهرتز 60و  32های در فرکانس RFدو سیستم مخابرات 

 42000با فاصله تقریبی  GEO-LEOیک ماموریت یکسان 

مقایسه ابعاد  .[143]کند ارائه می Gbps 2.5یلومتر و نرخ ارسال ک

ها و توان ارسالی موردنیاز مزیت رقابتی مخابرات اپتیکی را آنتن

 کند.بیشتر آشکار می

 
 2.5ک مخابرات اپتیکی برای نرخ ارسالبودجه لین(: 3)شکل 

Gbps  برای ماموریتGEO-LEO  کیلومتر 42000با فاصله 
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 60و  32های در فرکانس RFبودجه لینک مخابرات (: 4)شکل 

با  GEO-LEOبرای ماموریت  Gbps 2.5گیگاهرتز برای نرخ ارسال

 کیلومتر 42000فاصله 

را برای  RFمقایسه مخابرات اپتیکی و مخابرات مرسوم  5شکل 

وات  20و  50و  10)با فرض توان ارسالی  های مختلفماموریت

 کند.ارائه می( RFهای اپتیکی و مطابق جداول فوق برای لینک

، LEO-LEO ،GEO-GEOهای فاصله لینک برای ماموریت

GEO-LEO  وMoon-Satellite 73000، 5000ترتیب هب ،

همانطور  کیلومتر در نظر گرفته شده است. 400000و  42000

ها ابعاد آنتن RFشود، برای مخابرات که از این مقایسه دیده می

برابر  2برابر و جرم و توان مصرفی کل حدود  22الی  13حدود 

 .[143,144] بزرگتر از مخابرات اپتیکی است

 
را  RFمرسوم پتیکی و مخابرات مقایسه مخابرات ا(: 5)شکل 

 های مختلفبرای ماموریت

های لیزری استانداردهای ارتباطی ترمینال -4
FSO 

 مخابراتهای مشترک در حوزه استانداردسازی و تعریف پروتکل

ای برخوردار است. این از اهمیت ویژه (FSO) لیزری فضایی

 های مختلفکنند که تجهیزات و سیستماستانداردها تضمین می

و  استهای مختلف با یکدیگر سازگار سط شرکتتولید شده تو

در یک شبکه یکپارچه عمل کنند. در این بخش، به  ،میتوانند

بررسی دقیق چندین استاندارد مهم خواهیم پرداخت و نقاط 

 .گیردمیقوت و ضعف هر یک مورد ارزیابی قرار 

 SDA OCT ستانداردا -1-4

استفاده از مخابرات نوری در با توجه به سرعت بسیار زیاد رشد 

( که SDAفضا در سالیان اخیر، سازمان توسعه فضایی ) محیط

کند تحت هدایت وزارت دفاع ایالات متحده )پنتاگون( فعالیت می

های ها و سیستمسازی فناوریو هدف اصلی آن توسعه و پیاده

فضایی برای حمایت از نیازهای دفاعی و امنیت ملی ایالات 

ای از یک استاندارد نسخه اولیه ،2020در اوایل سال متحده است 

( معرفی OCTهای مخابرات اپتیکی )جامع برای ترمینال

 OCT standardبا عنوان . نسخه نهایی این استاندارد[145]کرد

version 3.0.1  در جولای . [146]ارائه شد 2023در اواخر ماه می

  .[147] این استاندارد نیز منتشر شده است 4ورژن  2024

ترین مرجع برای عنوان جامعهدرحال حاضر این استاندارد ب

شود.در طراحان و مهندسین ارتباطات اپتیکی فضایی شناخته می

فضا -به-های فضا، این استاندارد برای ماموریتنحالت کلا

(S2Sفضا ،)-به-( هواS2A( فضا به دریا ،)S2Mفضا ،)- به زمین

(S2G( و فضای آزاد ،)FSO را ) هدف کلی این شود. میشامل

های مختلف جهت های شرکتماژول شدن استاندارد سازگار

 ها است. استفاده مشترک در ماموریت

این استاندارد شامل لایه بندی زیر  OSLبندی مدل بر اساس لایه

 است:

 لایه فیزیکی 

است که شامل تعریف  OSIترین لایه در مدل عنوان پایینهب

و  روی، دریافتابراتی و سیستم نشانههای مخکامل کانال

در این  PAT( است. استراتژی مربوط به PATردگیری )

با عنوان  CCSDSمطابق با کتاب نارنجی  دقیقااستاندارد 
Optical High Data Rate (HDR) Communication-1064 nm 

. همچنین مشخصات اصلی پارامترهای [148] تعریف شده است

.. در کنار پارامترهای هنای باند و .لیزر شامل طول موج، پ

-On-Off Keying Non-Return-toعنوان مثال، همدولاسیون )ب

Zero (OOK-NRZ)،)شبکه طیفی،تعریفLatency ،پلاریزاسیون ،

شود. سازگاری فرستنده و گیرنده و ... در این لایه تعریف می

همچنین این بخش شامل مشخصاتی نظیر نرخ داده موردنیاز 

بر موارد فوق، اثرات اتمسفر بر انتشار پرتو لیزر  بر است. علاوهکار

 .گیردنیز در این لایه قرار می
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 سازی و کدینگ کانال)بخش پایینی این لایه همگام

 (CCSDS [149]لایه مطابق با تعریف استاندارد 

سازی و کدینگ کانال در این استاندارد، رهیافت برای همگام

Hybrid FEC ARQ که بسته به نوع و  شده است استفاده

 به صورت مستقلرا  ARQو  FECتوان مشخصات ماموریت می

سازی هر کدام و الزامات . جزئیات پیادهکردفعال یا غیرفعال 

مربوطه به دقت در این استاندارد تعریف و بحث شده است. 

ای تعریف شده گونههنیز ب Code rateو  Baud rateمشخصات 

بدون حضور اثرات  / ه را باپیوست Gbps 1 است که نرخ دوجهته

 .کند پشتیبانیتلاطمی اتمسفر 

ترین مرجع این استاندارد جامعتوان گفت بندی میعنوان جمعهب

برای طراحان و مهندسین ارتباطات اپتیکی فضایی به شمار 

پوشش کاملی از سناریوهای مختلف ماموریت از جمله که  رودمی

، فضا به دریا، فضا به زمین و فضای آزاد فضا به فضا، فضا به هوا

های لایه فیزیکی این استاندارد به طور کامل کانال .دهدارائه می

و  (PAT) روی، دریافت و ردگیریهای نشانهمخابراتی، سیستم

سازی و کدینگ لایه همگام .کندپارامترهای لیزر را تعریف می

یق به طور دق  Hybrid FEC ARQ کانال نیز با استفاده از رویکرد

 .[147]ت مشخص شده اس

درحالت کلی این استاندارد تمامی الزامات فنی، معیارهای امنیتی 

 شود.و  ... را شامل می

 ESA ESTOL  استاندارد -4-2

این استاندارد به عنوان یک سند توافق مشترک بین آژانس 

 ها برای پروژهها و شرکتو سایر سازمان (ESA) فضایی اروپا

HydRON این سند بر روی سازگاری  .[150] وین شده استدت

های فضایی و زمینی تمرکز دارد و الزامات دقیقی را برای ماژول

هدف اصلی این  .کندلایه فیزیکی و لایه لینک داده تعریف می

استاندارد تضمین عملکرد صحیح و یکپارچه اجزای مختلف 

 .سیستم است

 است. ه شدهارائ 6در شکل  HydRONشماتیک کلی پروژه 

 
 .HydRON [150]شماتیک کلی پروژه (: 6)شکل 

بندی استاندارد، در دو سطح لایه این سند نیز مطابق دسته

فیزیکی و لایه لینک دیتا )دقیقا مترادف با لایه همگام سازی و 

 .کدینگ کانال( به تعیین و معرفی الزامات پرداخته است

 CCSDS Optical Communications استاندارد -4-3

های فضایی بین المللی در سراسر جهان در گروه مشاوره سازمان

های ( و کمیته مشورتی سیستمIOAGعملیات بین سازمانی )

( برای توسعه استانداردهای مخابرات CCSDSهای فضایی )داده

. این استانداردها [151-149]اپتیکی با یکدیگر همکاری دارند

به  LEOطات اع سناریوهای فضایی ممکن از ارتبادربرگیرنده انو

ای، رله داده، ارتباط با زمین گرفته تا ارتباطات بین ماهواره

 شود.و غیره را شامل می Deep spaceفضاپیماهای 

رنگ مختلف منتشر  9در کتب با  CCSDSاستانداردهای 

. [151-149] متفاوتی دارند حشوند که درصد اعتبار و سطومی

را دارند)مثل  ISOاستانداردهای سطح  ل بهبلیت تبدیبرخی قا

 ،برخی در سطح توصیه هستند )کتب سرخابی( ،کتاب های آبی(

و  برخی گزارش و نتایج و برخی شیوه مستندسازی )کتب زرد(

کنند )کتب نارنجی(. نیز کارهای تجربی را مستند میتعدادی 

و  برخی نیز ممکن است پیش از انتشار رسمی تغییر کنند

ضروری است با احتیاط بیشتری مورد استفاده قرار گیرند )کتب 

های باید قبل از انتشار توسط سازمان CCSDSقرمز(. هر سند 

های فضایی های ناظر که تقریبا شامل تمامی آژانسعضو و آژانس

 شود، به تصویب برسد.فعال و موسسات مربوطه می

لفی است و های مختدارای کارگروه CCSDSکمیته مشورتی 

های عضو باید قبل از انتشار هر استاندارد در مورد آن به مانساز

 2014در سال  CCSDSاجماع برسند. کارگروه مخابرات اپتیکی 

شکل گرفت و مسئول تدوین  ESAو معاونت  NASAو با ریاست 

سازی، مدیریت استاندارد برای طول موج، مدولاسیون، همگام
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در کنار استانداردهای مربوط به روی و رهگیری داده، نشانه

. این کارگروه تاکنون [150 ,148] شرایط جوی و اتمسفری است

 است: کردهکتب زیر را منتشر 

 [152] کتاب آبی در لایه فیزیکی مخابرات اپتیکی. 

 سازی مخابرات اپتیکیکتاب آبی در کدینگ و همگام 

[153]. 

 های اتمسفری برای مخابرات کتاب سبز در ویژگی

 .[154] تیکیاپ

 تاب نارنجی در زمینه ارتباطات نوری با سرعت بالای ک

نانومتر )این کتاب  1064طول موج  -(HDRداده )

تهیه شده  EDRSبر اساس تجربه  DLRو  ESAتوسط 

 .[148] است(

  کتاب نارنجی در مورد مخابرات اپتیکی با سرعت بالای

 .[155] نانومتر 1550طول موج  -(HDRداده )

 زیر در حال توسعه هستند: CCSDSتب همچنین ک

 [156] کتاب سبز در مخابرات اپتیکی 

  کتاب سرخابی در مورد مشخصات اتمسفری و

های اپتیکی )این کتاب بینی جوی برای لینکپیش

در حال  NASAو  CNES ،JAXA ،NICTتوسط 

 .[157] تدوین است(

 های سازی سیستمکتاب نارنجی دوم برای پیاده

 Gbps 100ی بالاتر از های برای نرخمخابرات اپتیک

ها و آموختهشود و در آن از درسپیشنهاد می

و  NASAتوسط  LCRDهای پروژه هایی مثل ویژگی

JDRS  توسطJAXA [149] استفاده شده است. 

سازمان مشاوره عملیات توان گفت بندی میعنوان جمعهب

های های دادهو کمیته مشاوره سیستم (IOAG) سازمانیبین

استانداردهای مختلفی را برای ارتباطات اپتیکی (CCSDS) فضایی

های هایی با رنگاین استانداردها در قالب کتاب .اندتدوین کرده

شوند و هر یک به جنبه خاصی از ارتباطات مختلف منتشر می

المللی در سطح بین CCSDS استانداردهای .پردازنداپتیکی می

رجعی معتبر در این حوزه محسوب پذیرفته شده و به عنوان م

 .شوندمی

 مقایسه استانداردها -4-4

مقایسه کلی استانداردهای اصلی  1بندی، جدول بمنظور جمع

 کند.مخابرات لیری فضایی را ارائه می
 

SDA OCT ESA ESTOL CCSDS  

 بسیار جامع
 متمرکز بر

HydRON 

مجموعه ای از 

 استانداردهای مختلف
 جامعیت

انواع 

 سناریوهای

 ماموریت

 هاسازگاری ماژول
های مختلف جنبه

 ارتباطات اپتیکی
 پوشش

 قیقد بسیار دقیق
از سطح بالا تا جزئیات 

 فنی
 سطح جزئیات

 گسترده
 خاص پروژه

HydRON 
 پذیرش جهانی بسیار گسترده

 مختلف یاستانداردها سهی(: مقا1جدول )

 گیرینتیجه

ش نق CCSDS و  SDA OCT،ESA ESTOL استانداردهای

های ارتباطی لیزری فضایی مهمی در توسعه و یکپارچگی سیستم

های کنند. هر یک از این استانداردها مزایا و محدودیتایفا می

ترین استاندارد به عوامل خاص خود را دارد و انتخاب مناسب

مختلفی از جمله نوع ماموریت، الزامات عملکردی و بودجه 

افزایش پیچیدگی بستگی دارد. با پیشرفت تکنولوژی و 

رود که این استانداردها به طور ، انتظار میFSO هایسیستم

توجه به جدید بودن این  با .مداوم به روزرسانی و تکمیل شوند

ر کدام از استانداردها، بررسی دقیق و مرور جزئیات ه

استانداردهای مذکور و بازبینی بر اساس شرایط یک 

 قاتی جذاب باشد.تواند یک موضوع تحقیسازمان/کشور می

های فعالیت های آژانسو مقایسه بررسی  -5

 فضایی پیشگام
های فضایی های اصلی هر کدام از آژانسدر این بخش ماموریت

های لیزری تر به مشخصات ترمینالپیشگام با رویکرد نگاه دقیق

 ها مورد بررسی قرار گرفته است.آن

 ژاپن سازمان فضاییماموریت های  -5-1

 مخابرات اپتیکیپیشرو در توسعه فناوری  یاژاپن تاریخچه

[ اولین ماهواره در 158-161] ETS-VIماهواره  ای دارد.ماهواره

 (LCE) لیزری ترمینال مخابراتبا  1994در سال  جهان بود که

)شکل کردعملیاتی زمین لیزری را -فضا لینک کی GEO مدار از

ور منظهعملیات و بهای این آموختهدرسدر نتیجه  .(8و7

 تجهیزاتبرای استفاده از  JPL، ژاپن با هازیرساخت اشتراک

پروژه کالیفرنیا برای آزمایش  در NASAایستگاه زمینی اپتیکی 

 .[162-157] کردهمکاری  (GOLD)ارتباط لیزری 
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 LCEو محموله مخابرات لیزری  ETS-VIماهواره (: 7)شکل 

[162] 

 
های و ایستگاه ETS-VIشماتیک عملیاتی ماهواره (: 8)شکل 

 JAXA [161, 162]و  NASAزمین 

 

مههاهواره  NICTو  JAXA آژانههس 2005در سههال  پههس از آن، 

( را OICETS-KIRARIمههداری )بههین لینههک اپتیکههیآزمایشههی 

اسهتفاده   (LUCE)لیهزری   تجهیهزات ارتبهاط   ازتوسعه دادند که 

 ،KIRARIماموریههت  . [166-50,160] (10 و9)شههکل  کههردمههی

در  ESA آرتیمهیس از  ای بها مهاهواره  بهین مهاهواره   پتیکیا لینک

GEO  ههای  مستقیم به زمین در ایستگاه لینک ارتباطو همچنین

 .[166-163] زمینی مختلف را نشان داد

 
توسط  ایاولین ارتباط مخابرات لیزری بین ماهواره(: 9)شکل 

 OICETS [162]ماهواره ژاپنی 

 
 .LUCE [162]نمای محصول پروازی ترمینال لیزری (: 10)شکل 

با استفاده از ترمینال  JAXAبه زمین توسط  LEOاولین ارتباط  

انجام  2006در سال  OICETSو از طریق ماهواره  LUCEلیزری 

نام هب 1Uیوبست اره کماهو یک ژاپن 2012در سال . [50] شد

FITSAT-1  را از طریق بازوی روباتیکISS [. 167کرد ] عملیاتی

برای انتقال سیگنال کد  ،LED فرستنده آرایه یک این ماهواره از

 NICT، 2014همچنین در سال  کرد.مورس به زمین استفاده می

توزیع کلید کوانتومی  مخابراتیفرستنده  محموله کوچکترین

با وزن  کچکو ماهوارهپلتفرم یک  را بر روی SOTAبنام جهان 

دستیابی به سرعت منظور هبو  (SOCRATES) نامهکیلوگرم ب 50

با قابلیت اطمینان بسیار بالا را  LEO مدار ثانیه از برمگابیت  10

  .[169-166 ,84] (11)شکل کردسازی پیاده

  
 SOTA [161, 162] مخابرات لیزریمدل فضایی ترمینال (: 11)شکل 

 VSOTAماژول فرستنده اپتیکی بسیار کوچک  NICT ،در ادامه

 .[171-168]را ارائه نمود  بود SOTAیک نسخه کوچکتر از  که

یک پروژه منظومه اولین ماهواره از  2017در اواخر سال  

با هدف  QZSS (Michibiki in Japanese)ای با نام ماهواره

را در مدار قرار داد   QZOاز مدار  ،Gbps 1رخ ارسالدستیابی به ن

 . [173 ,172] و این فرآیند تا کنون ادامه دارد

و شرکت سونی به طور مشترک  JAXA، NICT، 2019سال 

کوچک برای ایستگاه فضایی  اپتیکی یک لینکتجهیزات 

 بخش بیرونیند که در اه( را توسعه دادSOLISSالمللی )بین



  اندازهای مخابرات اپتیکی فضاییها و چشمپیشرفت
 

  

 /1404 ابستانتو  هارب اول،، شماره پنجم سال –و کاربردهای فضایی دوفصلنامه علوم، فناوری  75

 

 

، 2020. در سال (12)شکل نصب شد (JEM- Kibo)ژاپنیماژول 

و ایستگاه  ISSارتباطی لیزری اترنت دو طرفه بین  لینکیک 

 تصاویرنشان داده شد که ، در کوگانی توکیو NICTزمینی نوری 

همین سال در  .[175 ,174 ,107] کندارسال می را با وضوح بالا

لیزری از لینک ارتباط  JDRSژاپن موفق شد با استفاده از ماژول 

GEO  بهLEO  را برقرار کند. نرخ ارسال ازGEO  در این

به ژئو برابر با  LEOو نرخ ارسال از  Gbps 1.8ماموریت برابر با 

50 Mbps .بود 

 
ترمینال مخابرات لیزری  کلی ماژول مشخصات(: 12)شکل 

SOLISS [107] 
ات لیزری فضایی در حال توسعه ارتباط NICTدر حال حاضر، 

حامل ) ETS-IXبا استفاده از ماهواره ژئو گابیت بر ثانیه گی 10

 2023که مقرر بود در  HILICALI )[162, 175-177]محموله 

)شکل  به تعویق افتاده است 2025پرتاب شود اما پرتاب آن تا 

 نام هب 6Uیک کیوبست  LEO. پارتنر این ماهواره در (13

CubeSOTA  ول آزمایش ژاپنی برنامه از ماژاست که مطابق

(JEM در ایستگاه فضایی بین المللی در مدار قرار داده خواهد )

 .[173 ,163] شد.

 
 .HILICALI  [177]نمای مفهومی (: 13)شکل 

های اصلی ژاپن در ارتباط با بندی، تاریخچه فعالیتعنوان جمعهب

 14صورت گرافیکی شکل هب میتوانمخابرات لیزری فضایی را 

 خلاصه نمود.

 
در حوزه  NICTو  JAXAهای اصلی مایلستون فعالیت(: 14)شکل 

 .[128]ای مخابرات لیزری ماهواره
 

های ژاپن در در گذر دهنده ترند کلی فعالیتهنشان 15شکل 

 هها همزمهان بها   زمان است و بیانگر افزایش نهرخ ارسهال محمولهه   

 .بعاد استکاهش جرم و ا

 
در حوزه مخابرات لیزری  NICTو  JAXAترند توسعه (: 15)شکل 

 .[163]ای ماهواره

 NASAلیزری  مخابراتماموریت های  -5-2

از زمین به ماهواره با  uplinkاولین انتقال داده  1972در سال 

در ام شد. نجا GEOS-IIاستفاده از لیزر آرگون به سمت ماهواره 

یک پالس لیزر از  GOPEXدر قالب پروژه  1992ادامه در سال 

میلیون  6دو ایستگاه زمینی مختلف به کاوشگر گالیله در 

فضا -اولین رسال دوطرفه زمین در نهایتکیلومتری ارسال شد. 

  NASA- JAXAصورت مشترک بین هب GOLDدر قالب پروژه 

رسی بیشتر منظور برهب 2000در سال . [159 ,39 ,38] انجام شد

و  Acquisitionروی دقیق و همچنین و عملیاتی فرآیند نشانه
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Tracking  پلتفرمبا استفاده LTES 1نرخ ارسال بالاتر از  برای 

Gbps  ازLEO [178] به زمین انجام شد.  

 

مأموریت برای  ،deep spaceاولین لینک دوطرفه منظور برقراریهب

روی  بر( LLCD) لیزری اپتیکی موله، محارتباطات لیزری ماه

یک لینک پایدار  و (13)شکل  نصب شد( LADEEفضاپیمای )

مگابیت بر ثانیه مستقیم به زمین در  622سرعت انتقال داده با

کیلومتر( ایجاد شد. این یک  400000از مدار ماه ) 2013سال 

های مستقیم لیزری در اعماق فضا و لینکدر  فوق العادهدستاورد 

 بر مبنای یک شبکه فضایی در آینده است تدریجی آنقال انت

از ایستگاه  ،NASAدر این پروژه برای نخستین بار  .[180 ,179]

. از منظر کردارتباط برقرار اسپانیا  Tenerife در ESAاپتیکال 

کیلوگرم و مصرف نسبتاً  30.7 محموله اپتیکی برابرجرم فنی، 

 (LROه )د شناسایی مارگرمدابرای سه چهارم انرژی مورد نیاز 

. بنابراین [181] گرفته بود قرارمورد استفاده  پیش از اینبود که 

ای را نسبت العادهعملکرد فوق( 17و  16)شکل  LLCDماموریت

با استفاده مگابیت در ثانیه  100نشان داد که تنها  LRO پروژه به

  .[39] کندمی ارسال kaاز باند فرکانسی 

بندی که در دستهکیلوگرم(  LADEE )383فضاپیمای 

شود کیلوگرم( در نظر گرفته می 500 ≥های کوچک ) ماهواره

استفاده از پتانسیل  توانست راه را برای [، 183 ,182 ,119 ,75]

ها میکروماهوارههای بر روی پلتفرم لیزریهای مخابراتی محموله

باز  هاستهایی با منابع بسیار محدودتر نظیر کیوبو یا ماهواره

 .کند

 
 LLCDو ترمینال لیزری  LADEEنمای پلتفرم (: 16)شکل 

 
شامل ترمینال  LADEEهای فضاپیمای محموله(: 17)شکل 

 .LLCD [184]لیزری 

 

 لینک ارتباطی نوری را از محمولهیک  NASA، 2014در سال 

OPALS ( علوم محموله اپتیکی برایlasercom  که در ایستگاه )

 محموله سازی کرد.پیاده شده بود، نصبالمللی فضایی بین

OPALS 159  مگابیت  50نرخ انتقال داده کیلوگرم وزن داشت و

 .[186 ,185] (19و  18)شکل  کرددر ثانیه را ارائه می

 
 .OPALS [187, 188]مدل فضایی محموله لیزری (: 18)شکل 

 
بر  OPALSنمای مفهومی عملیات محموله لیزری (: 19) شکل

 .ISS [187, 188]روی 

ظهور برقهراری اولهین    منهبه  2017سهال   تها   2015از اواخر 

 1.5Uسه کیوبسهت   NASAبا استفاده از کیوبست، ارتباط لیزری 

 AeroCube OCSD-A, OCSD-B, OCSD-Cبهها نههام هههای  را

 از نرخ ارسال. [191-189] پرتاب کرد LEOبه مدار  را( 17 کل)ش
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100 Mbps  1.2الی Gbps ،عنوان خروجی عملکرد ایهن پهروژه   هب

 .قابل ارتقا است Gbps 2.5و تا  ثبت شده است

 
 AeroCube OCSD-B, C [190]مدل پروازی (: 20)شکل 

 

NASA  ماموریت رله ارتباطات لیزری(LCRD)  هدف سرعت با را

با موفقیت انجهام   2021در سال را گیگابیت بر ثانیه  1.22انتقال 

و  LCRD LEOکههه شههامل محمولههه  ILLUMA-Tمههاژول  داد.

های مربوطه و همینطهور شهامل ملزومهات    کنندهها و تقویتمودم

لیهنکلن   MITو آزمایشهگاه   NASAتوسهط  بهود،   ISSاتصال بهه  

نمای مفهومی ارتباط رله بین  21شکل  .[192 ,120] یافتتوسعه 

LCRD  وILLUMA-T دهدو ایستگاه زمینی را نمایش می. 

 
و  ILLUMA-Tو  LCRDنمای مفهومی ارتباط رله بین (: 21)شکل 

 .[193]ایستگاه زمینی 

صورت مشترک ترمنیال اپتیکی هب MITو  NASA 2022در 

TBIRD 100برای نرخ ارسال  را Gbps قاب( 200ل ارتقا تا Gbps )

 .[116-114] (22)شکل  کردعملیاتی را به زمین  LEOاز مدار 
 .TBIRD [116](: مدل پروازی محموله 22)شکل 

 
به عنوان یک  "O2O (Optical to Orion)"همچنین پروژه 

ی فضاپیما ای پشتیبانی ازپیشرفته بر اپتیکی سیستم ارتباط

ات اکتشاف و همچنین دیگر 260Mbpsبا نرخ ارسال  IIسآرتیمی

 .[122 ,121] ریزی شده استبرنامه دارسرنشین فضاپیماهای با

NASA  که  اعماق فضا در اپتیکی مخابراتهمچنین یک سیستم

بر هدف پرواز در کنار مریخ و فرود  )با Psycheماموریت برای

 10نرخ ینک اپتیکی باهای آن و برقراری لسیارکروی یکی از 

Gbps  میلیون کیلومتری )در حالت  300تا فاصله متوسط

 2026در سال  برداریو برای بهره (23)شکل  ساخته (تئوری(

 با موفقیت اجرا نمود 2023بود را در سال  کردهریزی برنامه

[194] . 

 
 .Psyche [195]نمای مونتاژ شده فضاپیمای (: 23)شکل 

 NASAترین پروژه های توان ترند تاریخی مهمدر حالت کلی می

مشاهده  24در ارتباط با مخابرات لیزری را در اینفوگرافی شکل 

ایجاد یک شبکه  NASAهدف اصلی تمامی پروژه های . کرد

ماه است که در قالب  -ارتباطات لیزری پرسرعت فضایی زمین

 (.25شکل ) ریزی شده استبرنامه  LunaNetپروژه 
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 .NASA [196]های مخابرات لیزری ترند تاریخی پروژه(: 24)ل شک

 
با  NASAهای مخابرات لیزری ترند تاریخی پروژه(: 25)شکل 

 .LunaNet [197]هدف انجام پروژه 

 اروپا آژانس فضایی ماموریت های ارتباط لیزری -5-3
(ESA) 
 SILEXتحت عنوان پروژه  در اروپامخابرات اپتیکی های فعالیت

 [47 ,46 ,45 ,42 ,41] ای لیزر نیمه هادی()آزمایش بین ماهواره

ماهواره دو بین  2001در سال و  شد آغاز 1994از سال 

ARTEMIS ماهواره فرانسوی و ،در مدار ژئو SPOT-4  در مدار

LEO  50با نرخ Mbps [198] شد عملیاتی. 

 
های نمای مفهومی لینک ارتباطی لیزری بین ماهواره(: 26)شکل 

ARTEMIS  وSPOT-4 [47]. 

اولین لینک بین ماهواره و هواپیمها بها اسهتفاده از     2006در سال 

ماژول مخابرات لیزری ماهواره آرتمیس در مهدار ژئهو و ترمینهال    

LOLA  بر روی هواپیمایMystere 20 ژانهس فضهایی   مربوط به آ

 50و نهرخ ارسهال   کیلومتری 40000برای فاصله  CNESفرانسه 

Mbps (Downlink)   و نرخ(Uplink)  2برابر با Mbps  با موفقیت

نمای مفهومی این عملیات  27شکل  .[61 ,59 ,58 ,57]برقرار شد

 .دهدرا نمایش می

 
 .LOLA [57]پروژه نمای مفهومی لینک لیزری در  (: 27)شکل 

بین ماهواره ای دو جهته  لینک اپتیکی سازیپیاده همزمان

LEO-to-LEO،  5.5 نرخ ارسالبا Gbps  5500برای فاصله 

 بین ماهوارهکیلومتر بر ساعت  25000کیلومتر و با سرعت نسبی 

 NFIRE ماهواره آمریکایی و( 28)شکل  TerraSAR-X آلمانی

 LCTبا استفاده از ماژول دیک( )آزمایش مادون قرمز میدان نز

حال اجرا بود  در SILEXو در قالب کلان پروژه  Tesatشرکت 
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 .[200 ,199]  انجام شدعملیات آن با موفقیت  2007سال  که در

 ارائه شده است. 29نمای مفهومی این عملیات در شکل 

 
 .TERRASAR-x [201]نمای ماهواره آلمانی (: 28)شکل 

 
و  NFIREای نمای مفهومی ارتباط بین ماهواره(: 29)شکل 

TERRASAR-X [202]. 

در  GEOبه  LEO عملیاتی های ارتباطی نوریلینکاولین  

ماهواره  و  Sentinel-1Aتوسط ماهواره 2014در سال  جهان

Alphast (Inmarsat-4A) ماهواره آلفاست در سال انجام شد .

تزریق شده و حامل یک ترمینال مخابرات  GEOدر مدار  2013

. در این ماموریت ارتباط [81-79] بود TESATاپتیکی از شرکت 

ماهواره آلفاست  LEOدر مدار  Sentinel-1Aلیزری بین ماهواره 

دیتا از آلفاست به ایستگاه  در نهایتو  شد برقرار GEOدر مدار 

 Gbps 1.8شد. نرخ ارسال دادهزمینی منتقل و با موفقیت دریافت 

 وسیلهه ب مجدد این عملیات برای این ماموریت مدنظر بود.

Sentinel-2A [203 ]این ماموریت بعنوان بخشی از  شد. تثبیت

 ریزی شده بود.( برنامهEDRSکلان پروژه سیستم رله داده اروپا )

 در ماهواره AEDRS-شامل ( EDRSسیستم رله داده اروپا ) 

 –B9EutelSat و -CEDRS  در ماهوارهOHB -3Hylas، 

 اساس مشخصات مدارهای لیزری بر ارتباط هایترمینالدارای 

GEO های لینکشبکه رله کامل داده از اند تا طراحی شده

به و از آنجا  GEO هایهر نقطه در فضا به ماهواره از مختلف

نمای کلی این سامانه در شکل . [208-204]فراهم کنندزمین را 

 ارائه شده است. 30

 
 .[209] (EDRS)نمای مفهومی سیستم رله داده اروپا (: 30)شکل 

با نام  EDRSاولین ماهواره عملیاتی از منظومه  2016در سال 

EDRS-A (Eutelsat-9E در مدار )درجه شرقی ژئو قرار گرفت 9 

که  EDRS-C. دومین ماهواره از این منظومه با نام [209-212]

درجه شرقی تزریق  31ساخته شده بود در مدار  Airbus توسط

از شرکت لیزری  مخابراتیک محموله  ازشد. این ماهواره 

TESAT  [215-213] استفاده میکرد( 31)شکل. 

 
 .TESAT [214]از شرکت  LCTمحموله مخابرات لیزری (: 31)شکل 

  

ماهواره دوم از منظومه عنوان  هب 2019در سال این ماهواره 

EDRS  با موفقیت در مدار قرار گرفت. اولین مشتری عملیاتی

های برنامه کوپرنیکوس یعنی سیستم رله داده اروپا، ماهواره

 .[209] نداهبود 2-و سنتینل 1-سنتینل
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 .EDRS [209]شمای مفهومی سرویس (: 32)شکل 

 DLR OSIRISنههوری  مخههابراتنقشههه راه  امهههبرنبههر اسههاس 

از چهار  منظومهمادون قرمز فضایی( یک  ارتباط اپتیکی)سیستم 

برنهد،  بهره مهی  ارتباطی لیزری هایکه از ترمینالماهواره کوچک 

قبهل از   .[99] عملیهاتی شهد   2016که از سال  تشکیل شده است

 اولین لینهک بهین سهکوی ارتفهاع بهالا      2005در سال  DLRآن، 

(HAP از ارتفاع )کیلهومتری بهرای    64کیلومتری و برد رنهج   24

 .[217-216] کردرا با موفقیت عملیاتی  Gbps 1.25نرخ ارسال 

 
 .DLR [217]توسط  HAPپروژه (: 33)شکل 

 TESATشرکت  LCTبا استفاده از ترمینال  2008در سال 

و  DLRاز  TerraSAR-xارتباط لینک لیزری بین ماهواره 

با موفقیت  Gbps 5.5با نرخ ارسال  N-FIREماهواره آمریکایی 

اولین لینک بین هواپیما و  2008. در سال [56 ,53] انجام شد

 120از فاصله  Gbps 1.25با نرخ ارسال  DLRزمین نیز از طرف 

این آزمون مجددا در سال  .[219 ,218] عملیاتی شدکیلومتری 

 Mynaricاز ترمینال مخابرات لیزری شرکت  و با استفاده 2013

از فاصله  Gbps 1.25با نرخ ارسال  Airbusو هواپیمای شرکت 

های مخابرات اولین آزمون .[219]انجام شد  کیلومتری 60

انجام  2011بین هواپیما به زمین نیز در سال  QKDکوانتومی 

ر های زمینی داولین آزمایش 2016در سال  در نهایت. [220]شد 

ترابیت  1.72عادل ژئو برای دستیابی به نرخ ارسال سناریوهای م

 Tbps 13.2با  2017 در سالو  انجام شد DLRبر ثانیه توسط 

 .[222 ,221] اندکردهدر دنیا ثبت را بیشترین نرخ ارسال 

 
در حال ارسال سیگنال  DLRاز  DO 228تصویر هواپیمای (: 34)شکل 

 .[219] توسط ترمینال مخابرات لیزریبیکن 

 
مجهز به ترمینال مخابرات  Airbus DSتصویر هواپیمای (: 35)شکل 

 .DLR [219] و ایستگاه زمینی اپتیکی Mynaricلیزری 

در  BiROS (OSIRISv2)بنام  OSIRISاز سری  پرتاب اولین 

 OSIRISv1 Flying Laptopو پس از آن ماهواره  2016سال 

 200زهای ارسال ابرای نرخ 2017در سال  [220 ,104 ,103]

Mbps  1تا Gbps .پروژه  2018در سال  با موفقیت پرتاب شد

OSIRISv3 گیگابیت بر ثانیه  100الی  10های ارسال برای نرخ

 .[223,224]با موفقیت پرتاب شد 
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 .DLR [224]مخابرات لیزری  برنامه توسعه تجاری(: 36)شکل 

 
از دانشگاه اشتوتگارت بعنوان  Flying Laptopماهواره (: 37)شکل 

 .OSIRIS [220]اولین گام از برنامه 

 
 .OSIRISv3 [223]محموله (: 38)شکل 

 PIXL-1 (OSIRISv4)ماهواره  نیز 2021و در سال  در ادامه

با محموله ترمینال مخابرات  3Uکیوبست شد که یک  تابپر

عنوان  هکه ب است TESATاز شرکت  CubeLCTلیزری 

 Mbps 100برای نرخ ارسال  کوچکترین ترمینال لیزری فضایی

 .[113] کردرا اشغال خواهد  Uفضایی معادل یک سوم 

 
 .TESAT [113]شرکت  CubeLCTمحموله مخابرات لیزری (: 39)شکل 

، پروژه Pixl-1دست آمده از پرتاب هبر اساس دستاوردهای ب

در  DLRنیز توسط  CubeISLمخابرات لیزری بین کیوبستی 

 .[220]حال انجام است 

 
 .CubeISL [220]نمای مدل مهندسی ماهواره مکعبی (: 40)شکل 

خیهر  های اخ ارسال در دههترند کلی تغییرات نر 41نمودار شکل 

 .دهدمی را نشان

 
های مختلف دارای ترند کلی تغییرات نرخ ارسال ماموریت(: 41)شکل 

 های مخابرات لیزریترمینال

بینی بود، با افهزایش وابسهتگی ارتباطهات    طور که قابل پیشهمان

ز ارسهال دیتها نیه   در دنیا به ارسال دیتا با حجم بسیار زیهاد، نهرخ   
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صورت متوالی افزایش پیدا کهرده اسهت. از طرفهی همزمهان بها      هب

هها و  هها، مهاهواره  افزایش نرخ دیتها و ارتقهای عملکهرد ماموریهت    

تهر شهدن پهیش    های لیزری به سمت کهوچکتر و سهبک  ترمینال

 .اندرفته

 چین:سازمان فضایی  -5-4

نرخ اولین تلاش موفق چین مربوط به برقراری لینک اپتیکی با 

 2011به زمین در سال  HY-2توسط ماهواره  Mbps 504ارسال 

بر  SIOMترمینال لیزری  2016. در سال [225 ,105 ,70] است

از  Gbps 5.12برای نرخ ارسال  MOZIروی ماهواره کوانتومی 

از زمین به ماهواره با موفقیت  Mbps 20ماهواره و نرخ ارسال 

 QSSنظیر های دیگری نام این ماهواره با .[105 ,70] انجام شد

(Quantum Science Satellite)  یاQUESS (Quantum 

Experiments at Space Scale)  یاMicius شود نیز شناخته می

در همان سال ترمینال ساخته شده توسط مجموعه  .[226]

CAST  1.6برای نرخ ارسال Gbps  از ماهوارهTiangon-2  به

سال بعد در سال  . یک[112 ,70 ,105] ایستگاه زمینی انجام شد

اولین آزمایش درهم تنیدگی کوانتومی از فضا با استفاده  2017

 انجام شد Gbps 5.12برای نرخ ارسال  LEO Miciusماهواره از 

 shijian-13در قالب پروژه . در همان سال [226 ,225 ,105 ,70]

با نرخ  LEOبه  GEOاولین آزمایش لینک ارتباط لیزری از 

 2018سال اوایل در  .[225 ,105 ,70] برقرار شد Gbps 5ل ارسا

با استفاده  IGSO-IGSOو  MEO-MEOاولین بار ارتباط لیزری 

 سال . اواخر[105 ,70] برقرار شد Gbps 1با نرخ  SIOMاز ماژول 

نرخ ارسال  Shijian-20در قالب پروژه  CASC-5از طرف  2019

10 Gbps  بینGEO در سال  .[225 ,105 ,70] و زمین برقرار شد

از یک ترمینال مخابرات لیزری  Xingyuan-2 ماهواره 2020

 Mbps 100برای برقراری نرخ ارسال  LaserFleetطرف شرکت 

و ماهواره به زمین را  LEO-LEOای برای لینک بین ماهواره

برای  Tianwen-1پروژه  2020در اواخر . [105 ,70] کردعملیاتی 

عملیاتی  Gbps 5دف نرخ انتقال داده تا اکتشافات مریخ و با ه

 .[227] با موفقیت بر روی ماه فرود آمد 2021شد که در فوریه 

ماژول مخابرات از با استفاده  DMT-β ماهواره 2021در سال 

برای لینک بین  Gbps 10برای نرخ ارسال  SIOM لیزری

در سال  در نهایت .[70] کرداستفاده  LEO-LEOای ماهواره

نرخ  CGSبا استفاده از ماژول  Jilin-1قالب پروژه  در 2023

به زمین مورد بهره برداری قرار  LEOبرای مدار  Gbps 10ارسال 

  .[105 ,70] گرفت

 
 های مخابرات لیزری چیننرخ ارسال در ماموریتتغییرات (: 42)شکل 

های پیشرو فضایی و شرکت هایمجموعهدیگر  -5-5

 ین المللیخصوصی و ب

را در  BTLSروسیه ترمینال مخابرات لیزری  2011در سال 

ایستگاه فضایی مستقر و موفق به برقراری ارتباط با ایستگاه 

 .[162 ,72] مگابیت بر ثانیه شد 622و  125های زمینی با نرخ

و  ISSدر بدنه بیرونی  BTLS-Nاین سیستم از دو ترمینال 

BTLS-V ، در داخلISS  ی این التوان ارساست. تشکیل شده

  .[228 ,72]وات ثبت شده است  6ترمینال برابر با 

 
 .[228] روسیه BTLSماژول ترمینال لیزری (: 43)شکل 
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 .NLT-1 [228]ماژول فرستنده/گیرنده زمینی (: 44)شکل 

ثل های جاری خود مدر پروژه DARPAمجموعه فضایی 

Blackjack  وSpace-BACN  10برای نرخ ارسال تا Gbps  در

های مخابرات لیزری  شرکت و از ترمینالحال برنامه ریزی است 

Mynaric  دانشگاه .[231-229] کرداستفاده خواهد MIT  تاکنون

 است. کردهراهبری  NASAچندین پروژه موفق را برای مجموعه 

ی برای هایسعه ماژولدانشگاه در حال تواین علاوه بر آن، 

در  CLICK-Aجمله ترمینال ها نیز است که از آنستکیوب

پرتاب با موفقیت پرتاب شد.  Mbps 10برای نرخ ارسال  2018

در سال  20Mbpsنیز برای نرخ ارسال  CLICK-B/C محموله

 .[232 ,105] با موفقیت عملیاتی شد 2022

اد یک در حال پرتاب و ایج 2019از سال  oneWebشرکت 

 Gbpsعت هایی از چندین مرتبه منظومه برای دستیابی به سر

 .[233 ,131]است 

در حال ایجاد یک  2019از سال  SpaceXپروژه استارلینک 

را  Gbps 1منظومه است که هر ترمینال آن شبکه نرخی معادل 

 Mynaricهای مخابرات لیزری شرکت و از ترمینال برآورده نماید

 .[238-234] کرداستفاده خواهد 

عنوان یک شرکت خصوصی  هنیز ب AAC Clyde Spaceکت شر

ملیتی پیشرو ماژول ترمینال لیزری کیوبستی خود با وزن  چند

وات و نرخ ارسال  15کیلوگرم، توان مصرفی بیشینه  1.33

رونمایی کرده است که مطابق اعلام شرکت در  1Gbpsحداکثر 

 .[239] در فضا عملیاتی شده است 2023سال 

 
 .cubecat [239]محموله مخابرات لیزری (: 45)شکل 

اولین لینک مخابرات اپتیکی بین  2015در سال  Googleشرکت 

 با Loonها و ایستگاه زمینی را در قالب پروژه ای از بالنمنظومه

هدف دستیابی  با Mynaricهای لیزری شرکت استفاده از ترمینال

کیلومتری را  100فاصله  مگابیت بر ثانیه از 155ل به نرخ ارسا

 .[241 ,240] کردعملیاتی 

 
 .Google Loon [241]پروژه نمای مفهومی (: 46)شکل 

 هایبا استفاده از ماژول Facebookشرکت  2018در سال 

MLT-70-ATG  از شرکتMynaric  و با ایده استفاده از یک

نرخ ارسال ها برای یگر ریزپرندهو د  UAVاز ایمجموعه  شبکه

10Gbps منظور ارائه اینترنت پرسرعت در تمام مناطق پروژه هب

 .[242] کردعملیاتی خودش را 

 
 .[217]محموله مخابرات لیزری فیسبوک (: 47)شکل 
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 های پیشروشرکتبررسی  -6
مخابرات لیزری های های سازنده ترمینالترین شرکتمطرح

هستند که در ادامه  TESAT ،Mynaricهای ای، شرکتماهواره

تشان مورد بررسی قرار خواهد ها و محصولاوضعیت این شرکت

 گرفت.

  شرکتTESAT 

با این نام شناخته  2001رسما از سال  TESATشرکت هرچند 

های شود و فعالیت تخصصی در ساخت و تولید ترمینالمی

ا در تاریخچه شرکت مشخص است ، امکرد آغاز مخابرات لیزری را

 از [243]در حوزه هوافضا فعالیت داشته است  1970که از دهه 

که محصولات این شرکت رسما سابقه حضور  2007سال 

ترمینال  56عملیاتی در فضا را پیدا کردند تا کنون بیش از 

امروزه  .[244]اند لیزری این شرکت در فضا عملیات داشته

، TOSIRIS ،SmartLCT ،CubeLCTزری های لیترمینال

ConLCT ،LCT135  و ... از شرکتTESAT عنوان محصولات هب

عملیاتی  لینک 82000و تاکنون  اندپیشرو در فضا عملیاتی شده

های ترمینالمشخصات اصلی  .[245] شده استموفق برقرار 

در  لیزری این شرکت بر اساس اولین تجربه حضور در فضا،

 :[247 -245] ده استیر ارائه شجدول ز
 TESATهای لیزری (: مشخصات کلی ترمینال2جدول )

System budget 
Type Data 

rate Model 
First 

flight 

75-340 W, 28 kg, 

optic: 40*68*40 
& electronic 

3cm 20*27*22 

MEO & 

GEO 
constellation 

up to 80000 
km 

2.5 – 

10 
Gbps 

SCOT135

[248] 

2007 

60-80 W, 11.9 

kg, optic: 

31*29*47 & 
electronic 

3cm 24*19*26 

LEO 

constellation 

up to 8000 
km 

2.5 – 

10 

Gbps 

SCOT80 

[249] 

2007 

120 W, 53 kg, 
3cm 70*60*60 

Up to 80000 
km (GEO-

GEO, GEO-

LEO, GE-
Airborn, 

GEO-GND 

1.85 
Gbps 

LCT135 
[250] 

2013 

40W, 8 kg, 

28*20*15 
LEO-GND 1.25 to 

10 
Gbps 

TOSIRIS 

[251] 
2019 

150 W, 30 kg, 
3cm 20*35*35 

LEO-GEO 1.85 

Gbps 
SmartLC

T70 [252] 
2020 

 LEO 
Constellation 

10Gbps ConLCT8
0 [253, 

254] 

2020 

10 W, 397 gr, 
3cm 3.5*9.5*9 

LEO-GND 100 
Mbps 

CubeLCT 
[255] 

2021 

35W, 1.6 kg, 
3cm 11.35*10*10 

LEO-LEO, 

LEO-GND 
100 

Mbps 
SCOT20 

[256] 
2025 

(predict
ed) 

در  TESATیک نمای کلی از ترند توسعه تکنولوژی محصولات 

 (:2021ارائه شده است )تاریخ ارائه  48شکل 

 
های مخابرات لیزری شرکت ترند توسعه ترمینال(: 48)شکل 

TESAT [245]. 

  شرکتMynaric 

تاسیس شد و اولین محصول  2009ال در س Mynaricشرکت 

تست شد.  DLRتوسط  2013در سال ترمینال لیزری هوابرد آن 

در پروژه اینترنت پرسرعت شرکت فیسبوک  2018بعدها در سال 

از محصولات این شرکت  Gbps 10برای دستیابی به نرخ ارسال 

 از معروفترین Mk3و  Mk2. دو مدل [241 ,240] استفاده شد

 3ها در جدول شرکت هستند،که مشخصات آنمحصولات این 

 DARPA’sبا برنامه  ،Mynaricشده است. در حال حاضر  ارائه

Blackjack [229-231]ماموریت ،ReOrbit’s UKKO [257] ،

، Nortthrop Grumman [258]از شرکت  Tranche1های ماهواره

 York، شرکت Loft Federal [259]از شرکت  NExTماموریت 

Space System [260]های ژاپنی ، منظومه ماهواره

WARPSPACE [261] برنامه ،Tranche 2 transport layer  از

 DLRاز طرف  QuNET، پروژه Rocket Lab [262]شرکت 

و  ScyLightعنوان بخشی از برنامه  هب Pegasus، برنامه [263]

 Raytheon، شرکت ESA [264]از طرف  Hydronپروژه 

Technologies [265]،  شرکتSpaceLink [234-236, 

شرکت  و JR Aerospace [269]شرکت هندی ، [266,268

Cloud Constelation [270] چندین هزارداد تحویل بیش از رقرا 

مشخصات کلی دو ترمینال  در دست اجرا دارد. ترمینال لیزری را

ارائه شده است  3مخابرات لیزری اصلی این شرکت در جدول 

[232, 271-273]. 
 Mynaricهای لیزری (: مشخصات کلی ترمینال3جدول )

MK3 
MK2 Model 

313 Mbps to 2.5 Gbps 312.5 Mbps to 1.25 

Gbps 
Data rate 

6500 km 5000 km Distance 
1536 to 1553 nm    1536 to 1553 nm Wavelength 

80 mm 80 mm Aperture 
4 W 1 W Transmit 

Power 
Optical System : 343.5 

x 210 x 170 mm, 

Optical 

Optical System : 573.3 
x 271.6 x 230 mm, 

Optical Communication 

Dimension 
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Communication 

Controller : 150 x 170 

x 207 mm 

Controller : 340 x 259 x 

163 mm 

 هادیگر شرکت 

 AACتوان به می تجاری شده های دارای محصولاز دیگر شرکت

Clyde Space ،Space Micro ،Astrogate Labs ،Thales 

Alenia Space ،Astrolight ،iXblue ،General Atomics  و

MOSTCOM  مشخصات کلی محصولات هرکدام کرد که اشاره

 ارائه شده است: 4در جدول 
 های مخابرات لیزری تجاری(: مشخصات ترمینال4جدول )

Specifications Range 
Model Manufacturer 

2 Gbps, 8U, 43W, 8 

kg 
LEO-GND Optel-µ 

[274] 
Thales Alenia 

Space 
Up to 1Gbps 

downlink & 200kbps 

uplink, 1U, 15W, 

1.33kg 

LEO-GND CubeCat 
[239] AAC clyde 

Space 

Up to 100Gbps, 

,scalable optical head 

assembly (1cm to 
20cm aperture)  

GEO-

MEO-LEO 

(80000 km) 

µLCT 

SINGLE 

APERT
URE 

OHA 

[275] 
 

Space Micro 

Up to 

200Gbps,scalable 

optical head 
assembly (1cm to 

20cm aperture), 26 

kg, 168W 

LEO-MEO µLCT 

DUAL 

APERT
URE 

OHA 

[276] 
 

Up to 100Gbps, 

10cm aperture, 28kg, 
160W 

LEO-MEO µLCT™ 

100 
Gbps 

Laserco

m 
Terminal 

[277] 

1 Gbps (Upgarades: 
2.5 Gbps & 10 Gbps 

versions), 95 x 95 x 

80 mm 

LEO-GND ASTRO-
LINK 

[278] 
Astrogate 

Labs 

1Mbps to 12.5 Gbps, 
2.5 kg, 1.8U, 1 to 5W 

transmition power, 

30W power 
consumption 

LEO-GND ATLAS-
1 [279] 

Astrolight 

2.5 Gbps, 70/135/225 

mm aperture, 10W,  
GEO SDA 

v3.0 
OCT 

[280] 

General 
Atomics 

, 60W, 3cm 38*30*45

16 kg 
5000 km SOT-90 

[281] 
MOSTCOM , 3cm 48*40*60

100W, 50 kg 
50000 km SOT-

150 

[281] 

مخابرات  نقشه راه توسعه فناوریدرآمدی بر  -7

 در ایران ایلیزری ماهواره

مشاهده سرعت بررسی انجام شده در این مقاله و  با توجه به

ای و ترند توسعه های مخابرات اپتیکی ماهوارهشتابان ایجاد شبکه

وضعیت فعلی  این فناوری در سطح دنیا و با در نظر گرفتن

استفاده از مخابرات لیزری است،  یدایابتهای در گام ، کهکشور

این  .ضروری است کلانیک راهبرد دقیق و نقشه راه  تدوین

نقشه راه باید به عنوان یک راهنمای عملی برای محققان، صنایع 

، و مراحل مختلف توسعه این فناوری کندگذاران عمل و سیاست

 ارتباطات بین فناوری ها تا دستیابی بهترین گاماز ابتدایی

 ،در حالت کلی به سیاستگذار .را مشخص کند اپتیکیای ماهواره

مراحل زیر جهت تدوین نقشه راه و عملیاتی نمودن آن پیشنهاد 

شد با توجه به هزینه  اشاره مطالعهاین شود. همانطور که در می

بخصوص از  ایهای مخابرات لیزری ماهوارهایجاد شبکه ،بسیار

استفاده  جهت المللیبینکاری در دنیا یک هم منظر زیرساخت،

وری و سرعت بالا ها و بهرهاز منابع مشترک برای کاهش هزینه

شود ایران ها پیشنهاد میایجاد شده است که با توجه به ضرورت

به این مجامع  همگام شدن با جامعه فنی جهانینیز جهت 

های های همکاریتوجه به محدودیت بااز طرفی  بپیوندد.

و نگاه به رشد شتابان چین در  شرایط خاص کشور المللی وبین

در صورت استفاده از تجربه چین، مسیر این حوزه، بنظر میرسد 

 .توسعه این فناوری در ایران نیز تسریع و تسهیل شود

یک  راهبرد و زیر برای تدوین کلان مرحله 9 یدر حالت کل

. ضروری است که هر کدام از شودپیشنهاد می مشخصراه نقشه

با اهداف مشخص و ملموس در  هایراحل به دقت به زیرپروژهم

 مسیر توسعه تکنولوژی شکسته شوند.

 ت:مداهداف بلندمدت و کوتاهدقیق تعیین  -1

ههای لیهزری در   اهداف بلندمدت و کوتاه مهدت توسهعه ترمینهال   

و صورت زیهر تعریهف   هب میتوانسطح آژانس فضایی یک کشور را 

 :ارائه کرد

 اهداف بلندمدت 

 دنیرس دیبا ییهدف نها :یکامل در فناور ییبه خودکفا یابیستد

 یبتوانهد بهه صهورت مسهتقل تمهام      رانیه باشهد کهه ا   یابه نقطه

 یزریههل مخههابرات یبهرا  ازیههمههورد ن یهها رسههاختیو ز زاتیه تجه

 کند. یبردارو بهره دیتول ،یرا طراح یاماهواره

دیگهر   هدف بلند مدت :یاارتباطات ماهواره یمل رساختیز جادیا

 بها  مخابراتی عملیهاتی  یهااز ماهواره ایمنظومه کامل توسعهباید 

 یسراسهر  یکه بتواند پوشش ارتباطباشد  زریل یاستفاده از فناور

 بالا را در کشور فراهم کند. تیفیو با ک

https://www.satnow.com/companies/1154/aac-clyde-space
https://www.satnow.com/companies/1154/aac-clyde-space
https://www.satnow.com/companies/1154/aac-clyde-space
https://www.satnow.com/companies/1219/space-micro
https://www.satnow.com/companies/1474/astrogate-labs
https://www.satnow.com/companies/1569/astrolight
https://www.satnow.com/companies/1570/ixblue
https://www.satnow.com/companies/1571/general-atomics
https://www.satnow.com/companies/1474/astrogate-labs
https://www.satnow.com/companies/1474/astrogate-labs
https://www.satnow.com/companies/1569/astrolight
https://www.satnow.com/companies/1571/general-atomics
https://www.satnow.com/companies/1571/general-atomics
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و خهدمات   زاتیو صادرات تجه دیتول :یجهان یدر بازارها شرکت

تواند یک ی منطقه میاکشوره ریبه سا یاماهواره یزریل مخابرات

 .هدف بلند مدت دیگر باشد

با توجه به گسترش روزافزاون کاربردهای  :نینو یکاربردها توسعه

در  یفنهاور سرریز توسعه ایهن  استفاده از ی، زریل متنوع مخابرات

و  ،یهههوش مصههنوع ا،یاشهه نترنههتیمختلههف ماننههد ا یهههاحههوزه

مدت دیگر ند بل جذاب عنوان یک هدفه تواند بمی ارتباطات امن

های زیهادی از  که باعث ایجاد تحول در بخش در نظر گرفته شود

 ساختار تکنولوژیکی کشور باشد.

 ت:مداهداف کوتاه 

تهوان  در کوتهاه مهدت مهی    :یقاتیو مراکز تحق هاشگاهیتوسعه آزما

 یقهات یمراکهز تحق  جهاد یموجود و ا یهاشگاهیآزما یو ارتقا زیتجه

در  یامهاهواره اپتیکی  مخابراتو  کیاپت زر،یل نهیدر زم یتخصص

 .کردریزی راستای اهداف بلند مدت را برنامه

 یبرگهزار در کوتهاه مهدت و بها     متخصهص:  یانسان یروین آموزش

 لاتیتحصه  انیاز دانشهجو  تیه و حما یتخصص یآموزش یهادوره

توان توسهعه نیهروی انسهانی کارآمهد را     می حوزه نیدر ا یلیتکم

 .کردهدف گذاری 

بها توجهه بهه وضهعیت بلهو  ایهن        :آزمایشگاهی یهاونهنم توسعه

و  زاتیه تجه آزمایشگاهی یهاساخت نمونهفناوری در کشور، باید 

 و ههای اولیهه  انجهام آزمهون   یبهرا  یزریه ل یارتبهاط  یهها ستمیس

، بها همکهاری شهبکه دانشهگاهی     از ادامه مسیر یابیارز بروزرسانی

 .اشدیکی از اهداف کوتاه مدت این نقشه راه ب ،فعال

در  :و ایجههاد شههبکه همکههار یداخلهه عیبهها صههنا یهمکههارتوسههعه 

، هها دانشهگاه  نیارتباط به  جادیابا  میتوانگذاری کوتاه مدت هدف

یک شبکه همکهار فعهال    مرتبط، عیصنا بنیان وهای دانششرکت

 .کرددر بلند مدت ایجاد  قاتیتحق جینتا یسازیتجاردر راستای 

مشهترک   یهامشارکت در پروژه :یالمللنیب یهادر پروژه شرکت

 دیه جد یهها یبهه دانهش و فنهاور    یابیدست یکشورها برا ریبا سا

تر و دستیابی به فنهاوری  تواند مسیر توسعه تکنولوژی را کوتاهمی

المللی، با گذاری جلب مشارکت بینبنابراین هدف .کندرا تسهیل 

ر تواند یک گام راهبردی مهوثر د در نظر گرفتن شرایط کشور، می

 طول مسیر باشد.

ههای  منظور ایجاد همزبانی در شبکههب :یمل یاستانداردها نیتدو

دستیابی بهه   و با هدفگذاری بلند مدت همکار و با توجه به هدف

و یها   یمله  یاسهتانداردها  نیتدوخودکفایی کامل در این فناوری، 

 یهاستمیو س زاتیتجه یبرا المللیسازی استانداردهای بینبومی

تواند بعنوان یک گام موثر میانی در این نقشهه  می یزریل یارتباط

 .راه در نظر گرفته شود

گذاری کوتاه مدت و بلند مدت باید بر اسهاس  دقت شود که هدف

ههای  وضعیت کنونی فناوری کشور، نیازهای فعلی و آتی، ظرفیت

صنعتی، تغییرات و ترند توسعه فناوری در جههان و بها توجهه بهه     

کشور در حوزه فضایی باشد. بر همهین اسهاس    های کلانسیاست

شهود یهک کمیتهه راهبهردی متشهکل از نماینهدگان       میپیشنهاد 

ههای دولتهی بهرای    ها، صنایع، مراکز تحقیقاتی و دسهتگاه دانشگاه

تعیین دقیق اهداف و ارائه به سیاستگذار تشکیل شود. همچنهین  

گر های بین المللی از دیتخصیص بودجه کافی و تسهیل همکاری

 ضروریات این مرحله است.

 ف:نقاط قوت و ضعکامل شناسایی  -2

گهذاری  راه و ههدف تهرین مراحهل در تهدوین نقشهه    یکی از اصهلی 

واقعی، شناخت کامل از نقاط قوت و ضعف در مرحلهه آغهاز بکهار    

 است. 

 TRLتسریع در عبور از انسیل بالای نیروی انسانی، پت ت:نقاط قو

های کشور، یت فعلی دانشگاهپایین با توجه به شرایط و وضع

های وجود صنایع فضایی در حال رشد، حمایت دولت از فناوری

 .نوین

های آزمایشگاهی کمبود منابع مالی، نبود زیرساخت عف:نقاط ض

ی، های فناورپیشرفته، عدم وجود استانداردهای ملی، محدودیت

توسعه ناهمگون صنعت فضایی در کشور، عدم شفافیت در راهبرد 

 نکلا

 ر:براساس شرایط جاری کشو هاتعیین اولویت -3

ههای مختلهف   گذاری توسعه داخلی بخهش ضروری است که هدف

این فناوری با توجه به وضعیت جاری و نیاز آتهی کشهور صهورت    

و  کهرد گهذاری  توسعه موارد زیر را هدف میتوانپذیرد. برای مثال 

 هههایی مثههل آشکارسههازها و ... را از ایههنسههاخت و توسههعه بخههش

 :کردگذاری خارج هدف

مرکز بر توسعه لیزرهای با توان بالا، پایهداری   ر:توسعه فناوری لیز

 .بالا و اندازه کوچک

های اپتیکی طراحی و ساخت سیستم ی:های اپتیکتوسعه سیستم

 .با قابلیت ردیابی و هدایت دقیق پرتو لیزر

در تلفیق با بخهش قبلهی،    های ردگیری و کنترل:توسعه الگوریتم

هههای ههها و همچنههین ایجههاد قابلیههت نیههاز بههه توسههعه الگههوریتم 

روی دقیهق و پایهدار بهین    افزاری در زمینه ردگیری و نشانهسخت

 فرستنده و گیرنده لیزری
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طراحهی و توسهعه    ه:افزارههای کنتهرل و پهردازش داد   توسعه نهرم 

لیهزری و   های ارتباطیافزارهای پیشرفته برای کنترل سیستمنرم

 ی.های دریافتپردازش داده

 ی:های آزمایشگاهایجاد زیرساخت -4

تجهیههز گههذاری کوتههاه مههدت، بروزرسههانی و  متناسههب بهها هههدف

مخهابرات  ههای جدیهد   های موجود و ساخت آزمایشگاهآزمایشگاه

ایجههاد تسهههیلات و همچنههین  در قالههب آزمایشههگاه ملههیلیههزری 

و حمایههت از توسههعه  هههای فعههالدانشههگاه آزمایشههگاهی بههرای

های نخستین بعنوان گامباید  های تخصصی دانشگاهی،آزمایشگاه

 راه در نظر گرفته شود.در نقشه

 ی:ها و مراکز تحقیقاتهمکاری با دانشگاه -5

ای از شهبکه در کوتاه مدت بایهد   ،با توجه به وضعیت بلو  فناوری

ی لیهزر  مخهابرات ها و مراکهز تحقیقهاتی فعهال در زمینهه     دانشگاه

گهذاری  هها سهرمایه  تعدترین دانشگاهشناسایی شده و  بر روی مس

 بلندمدت انجام شود.

هها  نامهپایانک، های تحقیقاتی مشترحمایت از پروژهعلاوه بر آن، 

ههای دقیهق نقشهه    هدفمند و بر اساس گام های تحقیقاتیو طرح

 ها خواهد انجامید.نیز به توسعه همکاری با دانشگاه راه،

 ی:تدوین استانداردهای مل -6

مختلهف و  ههای  منظور سازگاری بخشهبگذاری، هدفبا توجه به 

یها   تدوین استانداردهای ملی جلوگیری از اتلاف وقت ناشی از آن،

مرجههع  سههنادتهیههه ا والمللههی سههازی اسههتانداردهای بههینبههومی

 میتوانی را های ارتباطی لیزربرای تجهیزات و سیستم  بالادستی

 .های اول در نظر گرفتعنوان گام هب

 ص:یروی انسانی متخصن تربیت -7

حمایت از آموزش گذاری کوتاه و بلندمدت، با توجه به هدف

نیروی انسانی متخصص در زمینه اپتیک، لیزر، الکترونیک و 

تواند از های کوتاه مدت است که میاز ضرورت اپتیکی مخابرات

ایجاد ی، های تخصصهای آموزشی و کارگاهبرگزاری دورهطریق 

ی با سایر کشورهای صاحب فناور on-the-job trainingهای پروژه

در صورت اجرای دقیق و هدفمند  های دیگر، حاصل شود.و روش

 افزایش داد.تواند سرعت توسعه فناوری را این مهم، می

 ی:همکاری با صنایع داخل -8

با توجه به فاصله فنهاوری مخهابرات اپتیکهی ایهران و کشهورهای      

ایجهاد  ای مهذکور،  پیشرو و همچنهین شهتاب توسهعه در کشهوره    

هههای ، شههرکتهههابههین دانشههگاه سههازی صههحیحو شههبکه ارتبههاط

تسهریع فرآینهدهای عملیهاتی و    برای  مرتبط و صنایع بنیاندانش

 های اول است.های گامتوسعه محصول از ضرورت

 ی:المللهای بینهمکاری -9

همانطور که ورود کشور به صنعت ماهواره با تعریف پروژه ماهواره 

سیه و ماهواره مصباح با ایتالیا انجام شهد، بها توجهه بهه     سینا با رو

گذاری کلان و در نظر گهرفتن شهتاب رشهد و توسهعه ایهن      هدف

ههای  ههای نخسهت، پهروژه   فناوری نوین، ضهروری اسهت در گهام   

مشترک با همکاری بها کشهورهای پیشهرفته در زمینهه مخهابرات      

و ها نسکنفرا ریزی شود. همینطور مشارکت فعال درلیزری برنامه

ی در راستای تربیت نیروی انسانی کارآمهد و  المللهای بینهمایش

 بروز، ضروری است.

ایهن نقشهه راه تنهها یهک      کلیهات  ضروری است دقهت شهود کهه   

تواند با توجه به شرایط و نیازهای کشور پیشنهاد اولیه است و می

اصلاح شود. برای تدوین یک نقشه راه دقیق و عملهی، لازم اسهت   

انجههام شههود و نظههرات کارشناسههان و    کههاملیطالعههات مابتههدا 

در هنگهام   .آوری شهود متخصصان مختلف در ایهن زمینهه جمهع   

تدوین راهبرد و نقشه راه سیاستگذار باید سهوالات زیهر را بهدقت    

 :بررسی کرده و پاسخ دهد

 بر سهر راه توسهعه فنهاوری ارتباطهات      ترین موانعاصلی

ن چهه  هت رفع آچیست و جای در ایران لیزری ماهواره

 ؟راهکارهایی وجود دارد

  چه منابع مالی و انسانی برای اجرای این نقشه راه مورد

 نیاز است؟

 تواند به توسعه ایهن  های حمایتی دولت میچه سیاست

 فناوری کمک کند؟

   با توجه به وضعیت کشور، همکاری با چه کشهورهایی و

 تواند مفید باشد؟می در چه سطوحی

 گیرینتیجه 6
رات اپتیکی فضهای آزاد، آینهده ارتباطهات فضهایی اسهت. در      مخاب

وجهود خواههد داشهت،     RFحالی که همیشه نیهاز بهه مخهابرات    

تهرین  بلندپروازانهه مخابرات اپتیکی امروزه قهادر بهه پشهتیبانی از    

های فضایی است. همانطور که در این مقاله بررسی شهد،  ماموریت

ESA ده اروپا اثبهات کهرده   این مهم را با سیستم عملیاتی رله دا

در حال توسعه سیستم رله داده اپتیکی مربوط به  JAXAاست. 

از مهاه بها ایسهتگاه     HD بها کیفیهت   ارتباط NASAخود است. 

 100 بهالاتر از  کند و چین نیز ارتبهاط داده زمینی را عملیاتی می

امکهان   یفناور نیاکند. ریزی میاز فضا را برنامه گیگابیت برثانیه
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را در سراسر منظومهه   دیجد یو اکتشاف یعلم یهاتیمورانجام مأ

 یهها نهرخ داده  تواننهد یمه  یارتباطات نور کند.یفراهم م یشمس

 فهراهم کننهد.   RF مرسوم یهاستمیرا نسبت به س یبالاتربسیار 

و کوتهاه   یفعله  ییویه ارتباطهات راد  یفنهاور  تیکه ظرف یدر حال

 یها تیمحدود با تیاست، در نها شیمدت همچنان در حال افزا

وزن محدود  قیود، اندازه آنتن و پاور الزاماتباند،  یپهنا صیتخص

در سراسر جههان   ییفضا یهااز آژانس یاریامروزه بس خواهد شد.

در فضا و  یارتباطات نور یهارساختیدر ز یگذارهیدر حال سرما

 سههکیو ر نهههیهز یدر ارتباطههات نههور یهمکههار هسههتند. نیزمهه

 سهازد یرا مه  ییهها تیو احتمالاً مأمور دهدیرا کاهش م تیمامور

تحمل  رقابلیغ ییکشور به تنها کیصورت توسط  نیا ریکه در غ

   هستند.

لیهزری فضهایی    مخابراتهای انجام شده، آینده با توجه به بررسی

های بسیار امیدوارکننده است. با پیشرفت تکنولوژی و رفع چالش

وری در آینده نزدیک بهه  توان انتظار داشت که این فناموجود، می

امهروزه  از طرفهی،   .ای مورد استفاده قرار گیردگستردهبسیار طور 

زیرسهاخت و  و توسهعه  مستلزم ایجهاد   ماندگاری در حوزه فضایی

ها در حوزه مخابرات اپتیکی اسهت. بها توجهه بهه     بررسی پتانسیل

سههازی و هههای فههراوان و پیچیههدگی تکنولههوژیکی پیههاده چههالش

ضروری است ضمن تدوین مخابرات لیزری فضایی،  برداری ازبهره

های راهبردی مشخص بر مبنای استانداردهای جهانی، نقشهه  گام

 راه دقیق و گام به گام ترسیم شود.

بهه عنهوان یهک منبهع ارزشهمند بهرای        مطالعه حاضهر در نهایت، 

مندان بهه ایهن حهوزه    گذاران و علاقهمحققان، مهندسان، سیاست

مطالعه این مقاله، خواننده قادر خواهد بهود بهه   ارائه شده است. با 

های این فناوری دست یابهد و  ها و چالشدرک عمیقی از پتانسیل

 .مهم آن را در آینده ارتباطات جهانی درک کندنقش 

 علایم و اختصارات

FSOC Free Space Opticl Communication 

RF Radio Frequency 

GOLD Ground/Orbiter Lasercomm Demonstration 

SILEX Semiconductor laser Inter-satellite Link 

EXperiment 

CEMERLL Compensated Earth-Moon-Earth Retroreflector 

Laserlink 

GEOS-II Geodetic Earth Orbiting Satellite II 

GOPEX Galileo Optical Experiment 

RME Relay Mirror Experience 

GOELITE Geosynchronous Lightweight Technology 

Experiment 

LEO Low Earth Orbit 

GEO GEo-stationary Orbit 

LADEE Lunar Atmosphere and Dust Environment 

Explorer 

HAP High Altitude Platform 

LOLA  

EDRS Europian Data Relay System 

FLP Future Low-cost Platform 

OSIRIS Optical Space InfraRed downlInk System 

QZSS Quasi-Zenith Satellite System 

LLCD Lunar Laser Communication Demonstration 

SOLISS Small Optical Link for International Space 

Station 

TBIRD TeraByte InfraRed Delivery 

LCRD Laser Communications Relay Demonstration 

ILLUMA-

T 

Integrated LCRD LEO User Modem and 

Amplifier Terminal 

QKD Quantum Key Distribution 

AI Artificial Inteligence 

OCT Optical Communications Terminal 

SDA Space Development Agency 

ESTOL ESA Specification for Terabit/sec Optical Links 

PAT Pointing, Acquisition and Tracking 

CCSDS Consultative Committee for Space Data Systems 

HDR High Data Rate 

OICETS Optical Interorbit Communications Engineering 

Test Satellite 
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Abstract 
The use of explosion instead of combustion can lead to a significant reduction in the 

dimensions and mass of the propulsion chamber. Explosion releases significantly more 

energy compared to combustion, which causes more effective thrust and can create a 

new evolution in the aerospace industry. The purpose of this research is to develop the 

knowledge of enabling technologies in the field of space propulsion and to develop the 

concept and performance and to examine the status of scientific productions in the field 

of rotary explosive engine technology. The current research is of applied, data mining 

and scientometric type, and scientific database analysis techniques were used in its 

implementation. Data and keywords related to research between 2010 and 2024 were 

searched and evaluated using the Scopus database. Vosviewer software was used to 

analyze the data and visualize the obtained information. The statistical population of 

the research was 895 articles in the field of technology related and involved with the 

rotary explosive engine. The analyzes included the frequency of publication by year, 

the countries publishing the most documents, and the preparation of a map of 

technologies and a map of emerging technologies in this field. The results of the survey 

show that the main keywords include combustion chamber design, modeling and 

simulation, heat-resistant materials, and fuel injection systems and efficiency. The 

frequency and trend of publishing scientific documents in the field of rotary explosion 

engine is on the rise, China and the United States Muttahida has done the most research 

and support (scholarships, joint courses, equipping infrastructure and laboratories, etc.) 

in this field of technology. 
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 چکیده
شود.  شرانیقابل توجه ابعاد و جرم محفظه پکاهش  بهمنجر  تواندیاحتراق م یاستفاده از انفجار به جا

که باعث رانش مؤثرتر شده و  کندیبا احتراق آزاد م سهيدر مقا یشتریب یانرژ یتوجهانفجار به شکل قابل 

در برتر های توسعه دانش فناوریپژوهش  نيهدف ا .کند جاديفضا انعت هوادر ص یديجد لتحو تواندیم

 یفناور ۀدر حوز یعلم داتیتول تیوضع یبررس( و فهوم و طرز عملکردتوسعه م)های فضايیحوزه پیشران

است و در انجام آن  یسنجعلمداده کاوی و  ی،کاربرداست. پژوهش حاضر از نوع  یچرخش یموتور انفجار

مرتبط با پژوهش در  یهادواژهیکل ها ودادهاستفاده شده است. ی داده علم یهاگاهيپا لیتحل یهاکیاز تکن

 یشدند. برا یابياسکوپوس جستجو و ارز یاطلاعات گاهيبا استفاده از پا 2024تا2010 یهاسال نیبفاصله 

استفاده شده است. جامعه  Vosviewerافزار اطلاعات به دست آمده، از نرم یها و مصورسازداده لیتحل

 هالیوده است. تحلب یچرخش یموتور انفجارمرتبط و درگیر با  یفناور نهیمقاله در زم 895پژوهش  یآمار

 هایفناورنقشه  هیاسناد منتشر کننده، و ته نيشتریب یانتشار بر حسب سال، کشورها یفراوان زانیشامل، م

شامل  یاصل کلیدواژهای دهدینشان م یبررس جيحوزه بوده است. نتا نينوظهور در ا هاییفناورنقشه و 

و  سوخت  قيتزر یهاستمیوم به حرارت، و سمواد مقا ،یسازهیو شب یسازمحفظه احتراق، مدل یطراح

 ریبه شدت س یچرخش یدر حوزه موتور انفجار یمو روند انتشار اسناد عل یفراوان است.کارايی بوده 

 یهادوره ،یلیتحص هی)بورس هاتيها و حماپژوهش نيشتریمتحده ب الاتيو ا نیدارد، کشور چ یصعود

  اند.انجام داده یه فناورزحو نيا در ا...( رشگاه،يو آزما رساختيز زیمشترک، تجه
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1 
 مقدمه -1

 رسیدن برای ذاتی مشکلات دلیل به موجود هوافضايی موتورهای

به عنوان  .کنندمی تلاش صوت سرعت برابر چندين سرعت به

توربوجت يک واژه کلی برای توصیف موتورهای توربین مثال 

ده گازی است، که به طور کلی از سه قسمت کمپرسور )فشارن

)برای چرخاندن  توربین محفظه احتراق و هوای ورودی(،

در کل منظور از توربوجت  شوند.تشکیل می يا شفت( و کمپرسور

نوعی از موتور جت بدون شفت اضافی )مقصود شفتی است که 

برای انتقال نیرو به جايی غیر از کمپرسور مورد استفاده قرار 

ايه وکلی اين نوع طراحی پ ضريب کنار گذر صفر است. بگیرد( و

بسیار ناکارآمد، کم بازده، پر مصرف و کم های موتور در سرعت

های بالا ناتوان و در رسیدن به سرعت باشدنسبتاً پر صدا می

 جت، رم موتورهای مانند امیدوارکننده، هایگزينه ساير. [1]است

 3 از فردمنحصربه شکل با ورودی هوای سازیفشرده با توانندمی

 راندمان موتورهايی چنین حال، اين با. [2]بگیرند یپیش ماخ

 سرعت به همچنین هاآن. دهندنمی ارائه را يافته بهبود احتراق

 همین به (.ماخ 0.5 آلايده حالت در) دارند نیاز بالايی اولیه

 چرخشی انفجاری موتور يک که است اين بر اعتقاد دلیل،

 و است جت رم و توربوجت موتورهای برای موثرتری جايگزين

 مصرف با صوت مافوق پروازهای در انقلابی ايجاد پتانسیل هاآن

 موتورهای مانند ديگر، هایگزينه. [5] [4] دارند را کمتر سوخت

 بالاتر هایسرعت به شروع برای اما هستند، عالی نیز جت، اسکرام

 چرخشی انفجاری موتور ديگر، سوی از. [6] دارند نیاز ماخ 4 از

 آن نگهداری و کند شروع ساعت در کیلومتر صفر از تواندمی

 مشکل بدون نیز چرخشی انفجاری موتورهای [1] است ترآسان

 برابر در بايد موتور داخلی هایديواره مثال، عنوان به. نیستند

 که اين امر ای لازم را داشته باشد،سازه مقاومت ثابت ضربه امواج

استحکام  و ساختار گیيکپارچ در بالايی استانداردهای مستلزم

 .[6]سازه و بدنه است

 ساخته متحدالمرکز هایاستوانه از چرخشی انفجاری موتور يک

 و يابدمی جريان هااستوانه بین شکاف در سوخت. [2] است شده

 و کندمی ايجاد را شوک موج گرما سريع انتشار احتراق، از پس

 که جهیتو قابل حرارت درجه و فشار با گاز از قوی ضربه يک

 در حرکت به را موج دارد، صوت سرعت به نسبت بیشتری سرعت

 انفجار يک کلمه واقعی معنای به احتراق روند اين [3] آوردمی

 که کندتولید می را بالايی حرارت درجه و فشار انفجار، است، اين

 آنچه ساده، عبارت به .[5]شود وسیله می سريعتر حرکت باعث

 بدون شد، برقرار شوک موج وقتی که است اين افتد،می اتفاق

 هایموشک موتور که ایپیچیده پشتیبانی هایسیستم به نیاز

 هاپیشرانه سوخت و کردن مخلوط چگونگی کنترل برای معمولی

 موتور که است معنی بدان اين. [6] کندمی عمل دارند، نیاز

 باشد ترساده بسیار تواندمی مکانیکی نظر از چرخشی انفجاری

 انفجاری موج يک چرخشی انفجاری موتور فرايند عملیاتی .[3]

 [5] کندمی حرکت( حلقه) ایدايره کانال يک اطراف در که است

 . نشان داده شده است 1 شکلاين مفهوم در 

 
 [5] شیچرخ انفجاری موتور يکعملکرد  فرآيند -1 شکل

 کوچک هایشکاف يا هاسوراخ طريق از کننده اکسید و سوخت

سوخت  مخلوط در انفجار سپس. دنشومی تزريق کانال به

 روشن از پس. شودمی آغاز زنیجرقه نوعی توسط اکسیدکننده

 نهايت، در. يابندمی ادامه خود خودی به انفجارها موتور، شدن

 توسط و شوندمی يتهدا کانال از خارج به احتراق محصولات

 .[8] [7] شوندمی رانده بیرون به ورودی کننده اکسید و سوخت

 یانرژ یتوجهانفجار با استفاده از توده سوخت، به شکل قابل

 60از  شیب ني. بنابراکندیمتولید  با احتراق سهيدر مقا یشتریب

 یانفجارموتور  دهيسال است که محققان در حال کار بر ا

کاهش وزن و  یروش بالقوه برا کين عنوا به یچرخش

از  تفادهبا اس لهیوس ني. در اصل، ا[9]کردن رانش هستنداضافه

قرار گرفته  گريتر دبزرگ استوانه کيکه در داخل  استوانه کي

و  هااستوانه نیفاصله ب کي نی. همچنکندیکار خود را شروع م

آن مخلوط  قيکه از طر يیهاروزنه ايسوراخ کوچک  یتعداد

 شودیمطراحی  لهیوس نيمنفجر شود، در ا تواندیسوخت م

 یانفجار در فاصله حلقو جادياز احتراق باعث ا ی. نوع[10]

 یکه در انتها شودیم دیتول يیگازها بیترت نيو به ا شودیم

رانش را در جهت  یرویتا ن شوندیرانده م رونیبه ب یاکانال حلقه

 جاديموج شوک ا کيکار،  نيا نیکنند. همچن دیمخالف تول

برابر سرعت صوت در اطراف کانال  5 بايکه با سرعت تقر کندیم

شدن سوخت موج شوک، درصورت اضافه نيا ز. اشودیپخش م

 جاديا یبرا توانیمناسب، م یهازماندر نقاط مناسب و در 

 استفاده کرد یو چرخش داريپا یالگو کيدر  شتریب یانفجارها

[11]. 
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با  يیروین تواندیموتور م نيبرسد، ا یداريپا احتراق به نيا اگر

 به انجام شده ديجدهای آزمايشکند.  دیتول شتریب اریبس یبازده

 ايفرودگر  کيبود که ملزومات نشستن  یقدرتمند و طولان یقدر

برآورده  خيمر ايبه ماه  تيمأمور کي یاحتراق در خلأ را برا

 .ندنکیم

به بلوغ دارد.  دنیرستا  یاديهنوز راه ز یتکنولوژ نيا

موتورها  اسیلازم است تا مق یشتریاحتراق ب یهاشيآزما

. اگر ردیرا در بر بگ یمختلفی پارامترهای هاتر شود و دستهبزرگ

 یانفجار چرخش یانجام شود، موتورها تیکار با موفق نيا

 یهارانششیو پ ابوستره يیدر فرودگرها، مراحل بالا توانندیم

استفاده  خيسطح مر یها رودآوردن محمولهفرو یبرا یترمز

 یجهش یانفجار چرخش یمجهز به موتورهاهای سامانه شوند.

 خواهند کرد.  جاديا هایطراح یبزرگ در بازده

اصلی در تمايل به اين پیشران جديد اين است که وزن  هدف

سامانه مجموعه پیشران کاهش يافته و وسايل هوافضايی بتوانند 

 .را به اعماق فضا بفرستند یترشیبهای محموله

 انفجاری موتورهای ترکیب واقع چرخشی در انفجاری موتورهای

 هوای طريق از که باشندمی گازی هایتوربین با 1ایضربه

 نیروی تولید احتراق، با و شده انفجار هایلوله وارد موتور کنارگذر

 . [12] کندمی پیشران

 مصرف کاهش بر علاوه گازی توربین با انفجاری موتور ترکیب

وسايل  به را امکان اين بیشتر، پیشران نیروی تولید بدلیل سوخت

کنند،  پرواز نیز بالاتری هایسرعت با بتواند که دهدهوافضايی می

 نشان شده سازیشبیه هاینمونه روی بر آزمايش با محققان

 10 توانندمی بالقوه بطور چرخشی انفجاری موتورهای که اندداده

 مصرف درصد 25 چنینهم و کرده تولید بیشتر قدرت صددر

 .[6] [13] باشند داشته نیز کمتری سوخت

 اهداف به دستیابی برای موتورها اتفاقبه قريب  اکثريت البته

 فرايندی احتراق. کنندمی استفاده انفجار جای به احتراق از خود

 و تسوخ بین واکنش از ناشی که است شده کنترل و کند نسبتاً

موثر  بسیار فناوری يک عنوانبه  و بالاست دماهای در اکسیژن

 و سريع فرايندی انفجار ديگر، طرف . از[11] شودمی شناخته

 يک. دارد کمتری بسیار بینیپیش قابلیت که است قاعدهبی

 . [14] کندمی تولید انرژی زيادی مقدار احتراق، برخلاف انفجار

                                                 
1 Pulse Detonation Engine 

 فناوری انفجار چرخشی -2
 هایمأموريت تحقق برای کلیدی عنصر يک پیشران فنآوری

بالاتر و يا انجام های يابی به مدارباشد، دستمی پیشرفته فضايی

ها در فضای دور نیازمند ايده اکتشافات فضايی و يا حمل محموله

محققان  هدف، اين به رسیدن برای باشد.های جديد میپیشران

 کار دارند. فناوریرا در دستور  پیشرانه جديد اشکال مطالعه

ای نیست اين فناوری فناوری جديد و تازه 2موتور انفجار چرخشی

 به چرخشی انفجار . موتور[1] شدمیلادی مطرح  1950در دهه 

 دانشگاه مهندسان سوی از مکانیکی، معنای به ساده، شکلی

 3کولزیآرتور ن مزیتوسط پروفسور ج 1950دهه در میشیگان

 ینوع احتراق حلقو کي، یجار چرخشانف یموتورها ،مطرح شد

و  قيرا تزر وستهیاست که موج انفجار را محدود و سوخت پ

نوع احتراق منجر به  ني. اسوزاندمیکننده را  دیمخلوط اکس

راندمان بالاتر نسبت به فشار ثابت  جهیو در نتکل فشار  شيافزا

 ازیبالا بدون ن یهادر فرکانس یانفجار چرخش ی. موتورهاشودیم

هستند  ترفشرده یکيزیو از نظر فکرده به قطعات متحرک عمل 

-می ترجذابساير موتورها با  سهيها را در مقاآن یژگيو نيکه ا

 یشگاهيآزما اسیمعمولاً در مق یانفجار چرخش یموتورها .کند

 کيزیف لیو به دل دهندیرا نشان م آلدهيعملکرد کمتر از حالت ا

، درک کامل یکانال انفجار چرخشدر  انيجر یهاميو رژ دهیچیپ

 . [15]ستیممکن نبه راحتی تلفات  نيپشت ا یهاسمیاز مکان

چرخشی در مجامع علمی انفجار  یبه بعد، موتورها 1960دهه  از

های اما با توجه به پیچدگی ،اندگرفتهو تحقیاتی مورد توجه قرار 

 ریاخهای سالاما در  ،فنی و عملیاتی در حد ايده باقی ماندند

نسل  شرفتهیپ شرانیپ یهایاز فناور یکيعنوان ها به آنتوجه به 

با  یانفجار چرخش یموتورها .[5]است افتهي شيدوباره افزاآينده 

 شيکه در افزا يیبالا لیپتانس لیخود، به دل یهاوجود چالش

. هستند یاگسترده قاتیو عملکرد دارند، موضوع تحق يیکارا

های نوظهور ی و استفاده از فناوریاکنون با رشد سريع تکنولوژ

های های آن به عنوان آينده پیشراناين فناوری با توجه به قابلیت

های متعددی ها و سازمان. شرکت[9] فضايی مطرح شده است

در حال تحقیق و پژوهش بر روی اين فناوری هستند و تاکنون 

آژانس اکتشافات نیز حاصل شده است، ناسا و  يیهاموفقیت

اولین نمونه از اين سامانه پیشرانش را با موفقیت ژاپن  یفضاهوا

 بیش . برای[11] [16]اندکردهآزمايش بر روی سامانه هوافضايی 
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 به فضا به ماهواره و فضاپیما ارسال برای ناسا دهه، شش از

 به را خود کار هاراکت اين. است بوده متکی شیمیايی هایراکت

 سال از که است اين ضعفشان هنقط اما دهند،می انجام خوبی

 زمان از اند؛رسیده عملکرد نظری حد نزديکی به تاکنون 1942

 مايع سوخت هایراکت اکثر پايه طراحی آلمان، V2 هایراکت

 .[17] است نداشته توجهیقابل تغییر

 بنیادی تغییری دنبالبهانفجار چرخشی  موتورهایتوسعه  با ناسا

 به. [18] تهای هوافضايی اسپیشرانو  هاراکت موتور طراحی در

سوخت موتور انفجار چرخشی  يک در احتراق محفظه يک جای

فرايند  وقتی. شوندمی محورهم استوانه دو بین شکاف يک وارد

 يک و ترکیبی واکنش يک ،ايجاد شود ترکیب ناحتراق در اي

 در زياد بسیار سرعت با موج اين. [19] شودمی ايجاد شوک موج

-میرا تولید  بیشتری فشار و گرما ،کندمی رکتح شکاف

 به بازگشت ماموريت سريعتر سازیآماده هدف با ناسا. [18]کند

است.  چرخشی انفجار راکت موتور نوعی ساخت حال در ،ماه

. شودمیدر اين موتور  نیرو ايجاد باعث فراصوت گرمازای فرايند

 انفجار شوک امواج حرکت فرايند به زيادی شباهت آن عملکرد

 مريخ و ماه سفرهای در فناوری اين از است قرار. دارد اتمسفر در

 .[7] شود استفاده

 چرخشی انفجار موتورهایمفهوم و طرز عملکرد  -3
هستند که از  یاز موتورها ینوع یانفجار چرخش یموتورها

. کنندیمحرکه استفاده م یروین دیتول یدار براپالس یانفجارها

 برند،یم هکه از احتراق مداوم بهر ینتجت س یبرخلاف موتورها

 یبرا یاپیپ یاز انفجارها یانفجار چرخش یموتورها یموتورها

  .کنندیرانش استفاده م یرویبالا جهت ن یفشار و دماها جاديا

 ی اين فناوری به صورت زير بوده است:قاتیتحق خچهيتار

 نهیمطالعات در زم نیاول (:20قرن  لی)اوا هیاول میمفاه

 اکوبيمانند  یتوسط دانشمندان هاشرانهیپ یاده از انفجار برااستف

درباره  یلادیم 20قرن  ليانجام شد که در اوا یستوفسکيکر

موتورها  یبازده شيافزا یبرا ینحوه استفاده از امواج انفجار

در  یانفجار یموتورها هیاول میدوران، مفاه نيکردند. در ا قیتحق

عدم وجود  لیدلبه مطرح شد، اما ینظر یهاچارچوب

 .دینرس یبه مرحله عمل قاتیتحق نيا شرفته،یپ یهایفناور

دوم،  ی: پس از جنگ جهاندوم یدوره بعد از جنگ جهان

 نهیزم اين قاتیتحق ی، برخ1960و  1950 یهادر دهه ژهيوبه

 یاپیپ یانفجار یهااز موج یپالس یانفجار یآغاز شد. موتورها

در اصل جد  یفناور ني. اکردندیم استفاده شرانیپ دیتول یبرا

 نیاول یها براPDE. ديآیبه حساب م یانفجار چرخش یموتورها

 لیقرار گرفتند، اما به دل شيمورد آزما یطور عملبار به

منجر  یها نتوانستند به توسعه تجارپروژه نيا ،یفن یهاچالش

 شوند.

، با 1990در دهه  تا اکنون(: 1990مدرن )دهه  قاتیتحق

 شرفته،یپ یو محاسبات یعدد یسازهیشب یهار روشظهو

 یانفجار یموتورها نهیدر زم قیبه تحق یديجد یمندعلاقه

 یانفجار چرخش یدوره بود که مفهوم موتورها نيشد. در ا جاديا

ها که از PDEمطرح شد. برخلاف  یانفجار چرخش یموتورها

 یخشانفجار چر یموتورها کردند،یاستفاده م یپالس یانفجارها

که  بردند،یبهره م یحلقو یهامداوم در محفظه یاز انفجارها

دوره شاهد  ني. اشدیم شتریب یداريبالاتر و پا يیمنجر به کارا

 یسازنهیبه یبرا دهیچیپ یهایسازگسترده و مدل یهاشيآزما

 بود. یانفجار چرخش یموتورها یطراح

و  قیتحق ر،یاخ یهادر سال به بعد(: 2020) یجار قاتیتحق

گرفته  یشتریشتاب ب یانفجار چرخش یموتورها نهیتوسعه در زم

 عيصنا یهاو شرکت ،یقاتیتحق یهاشگاهيها، آزمااست. دانشگاه

 یهاشيدر حال حاضر در حال انجام آزما يیو فضا یدفاع

 ریاخ یهاشرفتیهستند. پ یفناور نيا یسازنهیبه یبرا شرفتهیپ

نوآورانه  یهایشار بالا، طراحدر مواد مقاوم در برابر دما و ف

باعث شده است  ترقیدق یهایسازهیاحتراق، و شب یهامحفظه

 یجد یهانهياز گز یکيعنوان به یانفجار چرخش یموتورهاکه 

 2شکل  مطرح شوند. يیو هوا يیفضا یهاشرانهیپ یبرا

 است: یانفجار چرخشموتور  کعملکرد يدهنده نشان

 که  شنیموج دتون جادي: محل وقوع انفجار و ا4احتراق یمحفظه

 نشان داده شده است. روشن یبا رنگ خاکستر

 ورود  یو سبز برا ی: دو فلش جداگانه آب5سوخت و هوا یورود

 احتراق. یسوخت و هوا به محفظه

 یمحفظه که برا یورود یکيقرمز در نزد رهي: دا 6زنشمع جرقه 

 .شودیانفجار استفاده م نديع فراشرو

 دهنده موج انفجار که در بزرگ نشان ی: فلش نارنج 7انفجار موج

 .کندیداخل محفظه حرکت م

 یمحفظه که برا یدر انتها ی: قسمت مخروط ینازل خروج 

رانش به کار  یروین جاديو ا یخروج یسرعت گازها شيافزا

 .رودیم

                                                 
4 Detonation Chamber 

5 Fuel and Air Inlet 
6 Spark Plug 

7 Detonation Wave 
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 یخروج ینده گازهادهنشان یفلش خاکستر: 8یخروج یگازها 

 .شوندیرانش م یروین جاديکه باعث ا

 
 [19]شماتیکی از طرز عملکرد موتورهای انفجار چرخشی -2شکل 

مورد  یمحرکه یرویتا ن شودیبه طور مداوم تکرار م نديفرا نيا

موتورها باعث  نيا یبالا يیساده و کارا یفراهم شود. طراح ازین

 قاتیمهم در تحق یهانهياز گز یکيها به عنوان نشده تا آ

استفاده از  ،مطرح باشند پرسرعت ینظامهای سامانههوافضا و 

)با سرعت  کیپرسونيها یپروازها یبرا یانفجار چرخش یموتورها

 تواندیم يیفضا یهااز پنج برابر سرعت صوت( و پرتاب شیب

يی در اراک شيو افزا هانهيدر کاهش هز یریچشمگ یبهبودها

 .[21]کند جاديا های فضايیماموريت

  یانفجار چرخش یکار موتورها اصول -1-3

توان به صورت خلاصه را میی انفجار چرخش یکار موتورها اصول

 :[23][22]به صورت زير بیان نمود

 :از سوخت )مانند  یمخلوط ورود مخلوط سوخت و هوا

ارد ( و هوا وگريد یدروکربنیه یهاسوخت ايمتان  دروژن،یه

. نسبت مخلوط سوخت و هوا شودیاحتراق م یمحفظه کي

 شنیدتون یبرا یمناسب طيباشد تا بتواند شرا قیدق ديبا

 )انفجار( فراهم کند.

 یهاروش ايزن( منبع جرقه )مثل جرقه کي: انفجارموج  جادیا 

 نيا .کندیاشتعال، مخلوط سوخت و هوا را مشتعل م گريد

 یکه با سرعت شودیم انفجارج مو کي جادياشتعال منجر به ا

( در هیمتر بر ثان 1600بالاتر از سرعت صوت )حدود  اریبس

 .کندیاحتراق حرکت م یداخل محفظه

 با عبور از مخلوط سوخت  انفجار:موج محصولات انفجار هیتخل

محصولات انفجار  .کندیم جاديا يیبالا اریو هوا، دما و فشار بس

 هیتخل رونیمحفظه به سمت ب یبالا از انتها یبا فشار و دما

 جاديا را رانش یرویخروج با سرعت بالا ن نيو ا شوندیم

 .کندیم

                                                 
8 Exhaust Gases 

 یمحصولات انفجار، محفظه خال هی: پس از تخلندیتکرار فرا 

. شودیاز سوخت و هوا پر م یديشده و دوباره با مخلوط جد

)صدها تا هزاران بار در  شودیچرخه به سرعت تکرار م نيا

 شود. جاديرانش مداوم ا یروین( تا هیثان

 یانفجار چرخش یموتورها ساختار -2-3

و بلند  یلوله کي محفظه معمولاْ نيا :9احتراق یمحفظه

است که از مواد مقاوم در برابر دما و فشار بالا ساخته  یااستوانه

 یو فولادها کلین یاژهایشده است. مواد معمول شامل آل

 .باشندیمخصوص م

مخلوط سوخت  قیورود دق ی: براهوا سوخت و قیتزر ستمیس

 شرفتهیپ قيتزر یهاستمیاحتراق، از س یو هوا به محفظه

بتوانند مخلوط را به طور  ديبا هاستمیس ني. اشودیاستفاده م

 وارد محفظه کنند. قیمداوم و با نسبت دق

 یاشتعال برا گريمنابع د ايزن جرقه ستمی: ساشتعال ستمیس

 جاديقادر به ا ديبا ستمیس نياست. ا یرانفجار ضرو نديشروع فرا

 و به طور مکرر باشد. قیدق یهاجرقه در زمان

که نقش آن  شودیم ینازل منته کيمحفظه به  ی: انتهانازل

رانش  شيمحصولات انفجار و افزا یسرعت خروج گازها شيافزا

 يیکارا شيکاهش افت فشار و افزا یبرا نهینازل به یاست. طراح

 رد.دا تیموتور اهم

 یانفجار چرخش یموتورهای ایمزا -3-3

 استفاده از  لیبه دل یانفجار چرخش یموتورها: بالا یبازده

 ليدر تبد یبالاتر یاحتراق مداوم، بازده یانفجار به جا

کنترل  محرکه دارند. یرویسوخت به ن يیایمیش یانرژ

در اين  بزرگ یداشتن انفجارها چالشنگه داريو پا قیدق

 .[11][2]باشدموتور می

 به قطعات متحرک  ازیعدم ن لی: به دلترساده یطراح

 .[3]است ترنهيهزتر و کمموتورها ساده نيا یطراح ده،یچیپ

 عملکرد  تیموتورها قابل ني: ابالا یهاعملکرد در سرعت

 .[6][4]بالاتر از سرعت صوت را دارند یهابهتر در سرعت

 نیشد و در عداشته با یسوخت بالاتر یبازده تواندیموتور م نيا

فراهم  یاحتراق معمول ینسبت به موتورها یبهتر یداريحال پا

 شيمنجر به کاهش مصرف سوخت و افزافناوری  نيکند. ا

                                                 
9 Detonation Chamber 
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 یهاستمیبه س ازیو ن یطراح یدگیچیپ .[8]موتور شود يیکارا

 یتکنولوژ نيا یهااز جمله چالش تواندیم شرفتهیکننده پخنک

 .[9]باشد

 یانفجار چرخش یموتورها عملیاتی در یهاچالش -4-3

فناوری حوزه  نيدر ا یاریبس یو فناور یعلم یهاچالش

 برخی از آنها به صورت زير است:وجود دارد که 

 یامواج انفجار یداری. پا1

از  یکي یچرخش یامواج انفجار یداريپا حفظ:چالش

به طور مداوم در  ديامواج با ني. ا[23]هاستچالش نيبزرگتر

 ديدچار نوسانات شد ايقطع  ديکنند و نبامحفظه احتراق حرکت 

 دهیچیپ اریبس انفجار یهاموج قیو کنترل دق یداريپا .[24]شوند

گازها و مواد  کیناميد نهیدر زم شرفتهیپ قاتیبه تحق ازیاست و ن

 دارد.

و  دانیسوخت و اکس بیدر ترک یناگهان راتیی:تغلیدلا

 ق.در محفظه احترا یکیو مکان یحرارت یهایداريناپا

با  شرفتهیپ یهامحفظه ی:طراحیاحتمال یهاحلراه

 یهوشمند برا یکنترل یهاستمیاستفاده از سو  قیهندسه دق

 .لازم است انفجار نديفرآ میو تنظ نگيتوریمان

 یحرارت تیری. مد2

منجر  تواندیبالا در محفظه احتراق م اریبس یدماها:چالش

انتخاب و  .[25]موتور شود يیمواد و کاهش کارا دنيد بیبه آس

 یهابالا از چالش اریتوسعه مواد مقاوم در برابر دما و فشار بس

. مواد [23]است یانفجار چرخش یدر ساخت موتورها یاصل

بالا را داشته  اریبس یتحمل دما و فشارها يیتوانا ديسازنده با

 باشند.

 دیبالا تول اریبس یکه دماها نديفرآ یانفجار عتی: طبلیدلا

 یبالا برا یبه حفظ ساختار محفظه در دماها زای. نکندیم

 .باشدمی سازه موتور یخراب اياز ذوب شدن  یریجلوگ

: استفاده از مواد مقاوم به حرارت یاحتمال یهاحلراه

 یطراحو  خاص یاژهایو آل شرفتهیپ یهاکیمانند سرام

شده  دیتول یگرما توانندیکننده کارآمد که مخنک یهاستمیس

 از محفظه خارج کنند.را به سرعت 

 

 

 

 سوخت قیتزر یهاستمیس ی. طراح3

به  دانیسوخت و اکس کنواختيو  قیدق قيتزر:چالش

 یو حفظ امواج انفجار جاديا یبرا یمحفظه انفجار چرخش

 .[26]است یضرور داريپا

بر  تواندیفشار و دما در محفظه که م راتیی:تغلیدلا

 کنواختيو  عيسر قيبه تزر ازینو  بگذارد ریسوخت تاث قيتزر

 .باشدمی یانفجار نديحفظ فرآ یبرا

که  شرفتهیپ یها: توسعه نازلیاحتمال یهاحلراه

 و کنند قيرا تزر دانیسوخت و اکس قیبه طور دق توانندیم

 انيجر میکنترل و تنظ یبرا یکیالکترون یهاستمیاستفاده از س

 .در اين فناوری مورد نیاز است سوخت

 یکیمکان یهاش. ارتعاشات و تن4

 یهاارتعاشات و تنش توانندیم یانفجار امواج:چالش

کنند که ممکن است به ساختار موتور  جاديرا ا یاديز یکیمکان

سر و صدا و  دیمکرر باعث تول یانفجارها .[23]برساند بیآس

جذب و کاهش  یهاستمیبه س ازیکه ن شوندیم ديارتعاشات شد

 شوندیم اديز یصدا دیباعث تول مکرر ی. انفجارها[25]دارند زينو

 .[26]ساز باشدمشکل تواندیکه م

ها و شوک جاديکه منجر به ا نديفرآ یانفجار عتی: طبلیدلا

 تواندینوسانات فشار در محفظه که م .شودیم ديارتعاشات شد

 د.نکن جاديا یاديز یکیمکان یهاتنش

و  استفاده از مواد با استحکام بالا :یاحتمال یهاحلراه

ها و کاهش تنش یبرا یمهندس یهایجذب شوک. طراح تیقابل

در اين حوزه  یارتعاش یراگرهایارتعاشات، مانند استفاده از م

 .شودپیشنهاد می

 یسازهیو شب یساز. مدل5

 یسازهیو شب یانفجار یندهايفرآ قیدق یسازمدل:چالش

بر و زمان دهیچیمحاسبات پ ازمندیعملکرد موتور ن

 .[26][25]است

به در نظر  ازین انفجار دهیچیو پ یرخطیغ یندهايفرآ :لیدلا

 یهامختلف مانند حرارت، فشار، و واکنش راتیگرفتن تاث

 باشد.و ساير پارامترها می يیایمیش

 یبرا شرفتهیپ یافزارهاتوسعه نرم :یاحتمال یهاحلراه

ا ب یهاانهياستفاده از را و ندهايفرآ قیدق یسازو مدل یسازهیشب

در اين  دهیچیپ یهایسازهیانجام شب یبالا برا یتوان محاسبات

 .شودحوزه فناوری پیشنهاد می
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 انبوه دیو تول یسازی. تجار6

 یانفجار چرخش یموتورها یسازیانبوه و تجار دیتول:چالش

 و ايمنی یو اقتصاد یدیحل مسائل مختلف تول ازمندین

 .[27]است

 و دیتول نديدر فرآ ازیرد نمو یو دقت بالا یدگیچیپ :لیدلا

يکی از  ديجد یموتورها آزمايشتوسعه و  یبالا برا یهانهيهز

 .باشدمهمترين عدم پیشرفت اين فناوری می

و  نهیبه دیتول یندهايتوسعه فرآ :یاحتمال یهاحلراه

به اشتراک  یمختلف برا عيبا صنا یهمکار و مقرون به صرفه

توسعه و پیشرفت اين فناوری به منظور  و منابع هانهيهز یگذار

 لازم است.

 در موتورهای انفجار چرخشی انفجار -5-3

شود که شعله در مخلوط مشتعل به زمانی اطلاق می 10انفجار

شده اکسید کننده سوخت چنان سريع حرکت کند که از سرعت 

به طور معمول، انبساط گازهای سوخته در پشت  صوت فراتر رود.

اکسیدکننده نسوخته به  -ختشود که مخلوط سوشعله باعث می

اما پیشروی جبهه شعله در حین  .[28] سمت خارج حرکت کند

انفجار به قدری سريع است که زمانی برای خارج شدن مخلوط 

در عوض، فشار و دما به  .[29]نسوخته از سر راه وجود ندارد

در حالی که  يابند(کنند )به شدت افزايش میمی سمت بالا پرش

يابد، از اين فرايند به عنوان موج هش میحجم به سرعت کا

  . [30] شودشوک انفجار ياد می

سوزاندن مخلوط سوخت و اکسید کننده قبل از منبسط شدن 

شود، زيرا مخلوط سوخت و منجر به احتراق سريع و کارآمد می

با  [30] تواند به سرعت سوزانده شودتر میاکسید کننده متراکم

ولاً محصولات احتراق را به سمت اين حال، موج انفجار معم

اما  اندازی شود،کند و بايد دوباره راهخروجی )موشک( هدايت می

 -اندازی مجدد و مداوم موج انفجار مشتعل )پايداری انفجاراز راه

احتراق( در سیستم موتور انفجاری چرخشی با محدود کردن موج 

از ای با انتهای ببرای حرکت در اطراف يک محفظه استوانه

ای، موج به طور مداوم . با حرکت دايره[31] شوداجتناب می

ن وارد شدن به محفظه مخلوط سوخت و اکسید کننده را در حی

موج انفجار به طور مکرر از طريق سوخت در کند. مشتعل می

                                                 
10Detonation دتونیشن يک  های مافوق صوت منتشر شودتواند با سرعتيک موج احتراقی می

 شود.ای است که توسط انرژی آزاد شده از احتراق تقويت میموج ضربه
 

دهد و کند، احتراق سريع رخ میای خود برخورد میمسیر دايره

شوند و برای منبسط می خروجیمحصولات حاصل به سمت 

 [30] گیرندتولید نیروی رانش از انتهای محفظه شتاب می

تواند اندازه موتور )موشک( را به میزان قابل چنین سیستمی می

با سوزاندن سريع و بدون نیاز به  [32] .توجهی کاهش دهد

فشرده سازی سوخت در حال انبساط، محفظه احتراق در يک 

کتر باشد. حتی ممکن است تواند بسیار کوچموتور انفجاری می

گذاری را بتوان اين محفظه را به طور کامل حذف و سیستم نشانه

 در مخازن سوخت يا قسمت ديگری از ساختار موشک تعبیه کرد

[33] [34] . 

های فشار و تواند منجر به جهشاحتراق انفجاری همچنین می

ا تواند راندمان را در مقايسه بتر شود که میدما بسیار بزرگ

 .[35] موتورهای موشکی معمولی افزايش دهد

 انفجار موتورهای منحصر به فرد در هایویژگی -6-3

 چرخشی

  12به جایی احتراق 11انفجار -1-6-3

 ،است شونده منتشر خود شیمیائی واکنش )انفجار( يک شنیدتون

 هایمخلوط مايع، جامد، مواد از اعم منفجره مواد آن طی در که

 به. میکروثانیه حد در کوتاه بسیار زمان مدت در گازی،

 برای توانا و بالا دانسیته با پرفشار و داغ شکل گازی محصولات

 مواد از ایقطعه بگیريد فرض. [12] شودمی تبديل کار انجام

 و لحظه يک در آن همه که رسدمی نظر به. شود منفجر منفجره،

 يک ازانفجار  واقع در البته. شودمی نابود زمانی تاخیر هیچ بدون

 حرکت آن انتهای بطرف ماده میان از و شده شروع آغازين قطهن

 رخداد سرعت که رسدمی بنظر آنی آن بخاطر عمل اين. کندمی

 در که است واکنشی الايده انفجار تئوری نظر از.بالاست بسیار آن

 حالت اين در. شود انجام( نهايتبی سرعت با) صفر زمان مدت

 بسیار واکنش زمان اصولاً .شودمی دآزا فوراً انفجار از ناشی انرژی

 زمان اين چه هر. است منفجره مواد هایويژگی از يکی ،کوتاه

 ندارد امکان فیزيکی نظر از. بود خواهد ترقوی انفجار باشد، کمتر

 شیمیائی هایواکنش کلیه زيرا. [2]باشد صفر انفجار زمان که

 عالی تقريبی اب انفجار پديده .دارند نیاز زمان به شدن کامل برای

 پايدار شرايط در که سرعتی با و است خارجی شرايط از مستقل

                                                 
11 Detonation 
12 Deflagration 



 کیانی فلاورجانی 
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 است ثابت اولیه انفجاری ماده دمای و فشار ترکیب، هر برای

 از يکی انفجار، سرعت بودن ثابت. [12][10]شودمی منتشر

 اثر در .باشدمی منفجره ماده هر برای مهم فیزيکی خصوصیات

 اثر در تغییرات اين. يابندمی افزايش چگالی و دما فشار، ،انفجار

در انفجار، عمل . [13]شوندمی حاصل انفجار محصولات تراکم

گیر با منبع گرما، احتراق اتفاق افتاده و پس از ترکیب ماده آتش

و شعله به وجود آمده سعی در سوزاندن  شودمیشعله ايجاد 

شار در نتیجه شعله در سطح ماده انت کردهمابقی گاز نسوخته 

کند، در و به سمت محل نشت حرکت میکرده پیشروی  ،يافته

سرعت سوختن ترکیب ماده با هوا از سرعت صوت کمتر احتراق 

و هر  شودمی، در اثر حرکت شعله، موج فشار ايجاد [12]باشدمی

-می تولید بیشتری فشارچقدر قدرت احتراق بیشتر باشد موج 

  .[13]شود

بالا در اثر سرعت بالای حرکت شعله  به دلیل موج فشار در انفجار

موج فشار  .آيدمی بار به بیشتری تلفات)بیشتر از سرعت صوت( 

به عوامل زيادی مانند میزان متراکم احتراق  به وجود آمده در

گیری ماده انتشار يافته بودن فضا، میزان تلاطم هوا و درجه آتش

 به نسبتانفجار  ايجاد جهت بالايی بسیار انرژی .بستگی دارد

 .[9][16]باشدمی احتراق لازم

 برایتون چرخه جای به انفجاری چرخه از استفاده -2-6-3

  [21][20]گازی هایتوربین در

 تولید بالايی قدرت توانندمی کوچک مقیاس در گازی هایتوربین

. باشدمی آسان نسبتآ نیز آنها نگهداری و تعمیر چنینهم و کنند

 ترمودينامیکی چرخه پايه رب عمدتآ امروزی گازی هایتوربین

 با شده فشرده هوای چرخه، اين در که کنندمی کار برايتون

 صورت احتراق عمل ثابت فشار يک در و شده ترکیب سوخت

 يا و محرکه نیروی تولید برای لازم مکانیکی انرژی و گیردمی

 برای منظور به همین. [19]شودمی فرآهم الکتريسیته تولید

 محققان گازی هایتوربین در قدرت تولید هچرخ کردن کارآمدتر

 کار بهتر عملکرد به يابیدست برای ديگر هایچرخه روی بر

 انفجاری چرخه مطالعه، مورد هایچرخه اين از يکی که کنندمی

: کنندیم یرویپ تونياز چرخه برا یگاز یهانیاکثر تورب .باشدمی

نشان  3شکل ر )فشار ثابت(، همانطور که د کيزوباريا نديفرآ کي

)حجم  کيزوکوريا باًيانفجار تقر کيمقابل،  درداده شده است که 

با چرخه  حاًیترج اي یثابت( است و ممکن است با چرخه هامفر

 [.20]دشو یسازمدل کند،یکه انفجار را مدل م  کوبزیج-کتیف

 
 [20]فرايند انفجارو فرايند حجم ثابت در  از سیکل براتون تصويری -3شکل 

در  تونيچرخه برا یبرا نيگزيجا کيعنوان به یچرخه انفجار

و  یحرارت یدر بازده یعملکرد بهتر تواندیم یگاز یهانیتورب

 تون،ي. چرخه برا[20]کند جاديا یشرانشیپ یهاستمیس يیکارا

بر  یمبتن شود،یرد استفاده ماستاندا یگاز یهانیکه در تورب

شده  یسازنهینوع احتراق به نسبت به نياست. ا رصوتياحتراق ز

مورد استفاده  یگاز یهانیتورب یهاستمیها در سدهه یو برا

با استفاده از احتراق مافوق  یقرار گرفته است. اما چرخه انفجار

در  یقابل توجه یدهابهبو لیپتانس ،یانفجار یهاموج ايصوت 

 .[20]دارد يیو کارا یبازده

شامل  تونيو چرخه برا یچرخه انفجار نیب یدیکل یهاتفاوت

 :[21][20]موارد زير است

 نوع احتراق: 

و از  شودیانجام م رصوتيصورت زاحتراق به تون،يدر چرخه برا

که در آن گازها  شودیاستفاده م وستهیمحفظه احتراق پ کي

 .بندايیمشتعل شده و گسترش م یآرامبه

صورت مافوق صوت و با سرعت احتراق به ،یدر چرخه انفجار

موج  ني. ادهدیرخ م یموج انفجار کيبالا در قالب  اریبس

 یبالاتر يیو با کارا یطور ناگهانگازها را به یفشار و دما یانفجار

 .دهدیم شيافزا

 یکینامیترمود یبازده شیفزاا: 

فشار  یعني کند،یه ماستفاد زوپرسورياز احتراق ا تونيچرخه برا

 .شودیاحتراق حفظ م نديثابت در طول فرآ

. در عوض، افتدیاتفاق نم زوترمالياحتراق ا ،یدر چرخه انفجار

فشار و دما، گازها را به سرعت منبسط  یناگهان شيانفجار با افزا

 .شودیبالاتر م یحرارت یکه منجر به بازده کندیم
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 بالاتر: یفشار بالاتر و دما 

 تواندیاست که م نيا یچرخه انفجار یاصل یهاتياز مز یکي

دهد، که  شيافزا یطور ناگهانرا به یخروج یگازها یفشار و دما

در مراحل انبساط و استفاده در  شتریب یروین دیتول یبه معنا

 است. نیتورب

 تواندیم یفشار و دما در چرخه انفجار یناگهان شيافزا نيا

 دهد. شيرا افزا نیتورب یکل یبازده

 در وزن و سوخت: شتریب ییکارا 

ساختار و  یسادگ لیبه دل یبر چرخه انفجار یمبتن یموتورها

 یهاستمینسبت به س یوزن کمتر توانندیبالاتر، م یوربهره

مصرف سوخت  نیداشته باشند. همچن تونيبر چرخه برا یمبتن

 باشد. ترنهیبه تواندیم هاستمیس نيدر ا

شامل موارد  تونيبا چرخه برا سهيدر مقا یچرخه انفجار یايمزا

 :[21][20]زير است

نسبت به چرخه  یبالاتر یبازده ی: چرخه انفجاربالاتر یبازده

که  کندیدارد، چرا که از احتراق مافوق صوت استفاده م تونيبرا

 .شودیفشار و دما م یناگهان شيباعث افزا

 یاجبه یانفجار یها: استفاده از موجکاهش مصرف سوخت

منجر به کاهش مصرف سوخت شود،  تواندیم یجياحتراق تدر

 .شودیاحتراق استخراج م ندياز فرآ یشتریب یچرا که انرژ

 توانندیم یبر چرخه انفجار یمبتن ی: موتورهاترساختار ساده

داشته باشند، چرا  یمعمول ینسبت به موتورها یترساختار ساده

سوخت  قيتزر یبرا یکمتر زاتیکه احتراق مافوق صوت به تجه

 دارد. ازیاحتراق ن تيريو مد

 ،يیو فضا يیهوا ی: در کاربردهاتراست یروین شیافزا

کنند  دیتول یشتریتراست ب یروین توانندیم یانفجار یموتورها

 .کندیکمک م ستمیس یکل يیعملکرد و کارا شيکه به افزا

 یهادارد، اما چالش یاديز یهالیپتانس یچرخه انفجار اگرچه

 از آن وجود دارد: یاستفاده عمل یبرا یمتعدد

ها در استفاده از چالش نياز بزرگتر یکي: احتراق یداریپا

 یانفجار یهاموج قیاحتراق و کنترل دق یداريپا ،یچرخه انفجار

 یهایداريناپا جاديمداوم بدون ا یاست. کنترل امواج انفجار

 مخرب دشوار است.

 دیق صوت منجر به تولمافو ی: انفجارهایحرارت تیریمد

به مواد مقاوم در برابر دما و  ازیکه ن شوندیبالا م اریبس یدماها

 دارند. شرفتهیپ یکارخنک یهاستمیس

مافوق  یکه انفجارها یطيسوخت در شرا نی: تامسوخت قیتزر

 قيتزر یبرا شرفتهیپ یهایبه تکنولوژ ازین دهندیصوت رخ م

 سوخت دارد. قیو دق عيسر

 یهانیدر تورب تونيچرخه برا یجابه یز چرخه انفجارا استفاده

کاهش  ،یدر بازده یریچشمگ یمنجر به بهبودها تواندیم یگاز

 نيحال، ا ني. با ا[20]تراست شود شيمصرف سوخت، و افزا

 یبه کاربردها دنیرس یهنوز در مراحل توسعه است و برا یفناور

 .است یتعددم یفن یهارفع چالش ازمندین یو تجار یعمل

 اخیر در حوزه یهاپیشرفتمرور مقالات و بررسی  -4

 یموتور انفجار چرخشهای مرتبط با فناوری
های صورت گرفته داخلی در حوزه زير فعالیتدر جدول 

 شده است. فهرستهای مرتبط با موتور انفجار چرخشی فناوری

داخلی در حوزه موتور های تحقیقاتی نمونه ای از فعالیت -1جدول  
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 یمطالعه عددمقاله به  نيدر ا

ابر دو  یکیناميد یمشخصه ها

 طیسوخت و هوا در مح یفاز

 یباز اتمسفر به منظور بررس

آن پرداخته  یريپذ شنیدتون

از ابر  يیهاشود. مشخصهیم

. ینسبت توازن. آشفتگ رینظ

ابر و  یکنواختيشکل. حجم و 

در  ریزمان تاخ عيتوز زین

 دراشتعال به عنوان عوامل مهم 

مورد مطالعه  شنیشروع دتون

 شوند.یقرار داده م



 کیانی فلاورجانی 
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در اين پژوهش مولد قدرت موج 

 اری()انفج پالسی دتونیشن

طراحی و ساخته شده است. 

ابعاد لوله بکار رفته به طول 

 2.5سانتی متر و قطر  150

متر است. يکی از سانتی

های بسیار مهم در اين ويژگی

دستگاه تولید فشار در حدود 

کیلومتر  3تا  2بار و سرعت  20

 .در ثانیه است
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در اين فعالیت علمی شبیه 

سازی جريان داخل و خارج 

انژکتور فشاری چرخشی انجام 

شده است. اين جريان به صورت 

سه بعدی و با فرض تناوبی به 

کمک نرم افزار انسیس فلونت 

مت حل شده و در نهايت ضخا

فیلم مايع زاويه اسپری و طول 

 شکست محاسبه خواهد شد.
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آن و  یاينحوه عملکرد و مزا

مباحث مهم  یبررس نیهمچن

دسته از  نيا نهیبه یدر طراح

 موتورهاست.
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 یاتیعمل یریبه منظور به کارگ

س پال یمدت موتورها یو طولان

 یدما در لوله ها ديبا ش،یدتون

 نيکنترل شود. در ا شنیدتون

 یندهايفرا یمقاله ابتدا به بررس

از کارکرد  کلیس کيمختلف 

 یبرا يیموتور پرداخته و الگو

 یمرز طيو شرا یبارگذار

ارائه شده است. در  یحرارت

 یلیو تحل یعدد یادامه مدلساز

شرح داده شده  اتیضمطابق فر

 یلوله برا یارتو پاسخ حر جاديا

به دست آمده  یاپیپ یهاکلیس

 .است
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 یمقاله ضمن معرف نيدر ا

 نيا ؛یچرخش شنیاحتراق دتون

 یصورت دو موجبه زین نديفرآ

 نیاست. همچن شدهیسازهیشب

که با در  گرددیارائه م یروش

مسئله،  کيزینظر گرفتن ف

هر تعداد موج را در  توانیم

 یسازهیمحفظه احتراق شب

روش با در نظر  نينمود. در ا

 کيوديپر یمرز طيگرفتن شرا

در امتداد انتشار موج در حالت 

 شنیموج دتون ،یدوبعد

 یو چرخش وستهیصورت پبه

کد مناسب  میدرآمده و با تنظ

در  یمرزاعمال شرط  یبرا

به دامنه را  قيتزر ،یورود

 است.کرده  تيريمد



 یدر حوزه موتور انفجار چرخش یسنجو مطالعات علم یمعل تیوضع یبررس
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 یپالسمولد قدرت موج 

 یروین دیدر تول شنیدتون

 یکاربردها یبرا شرانیپ

. در گرددیاستفاده م يیهوافضا

انجام گرفته عملکرد  یهایبررس

قرار گرفت.  یابيموتور مورد ارز

صورت گرفته  یهایدر بررس

 شيمشخص شد که با افزا

مخلوط سوخت  یارزنسبت هم

 6/1تا  7/0از  کنندهدیو اکس

از  کنواختي بايفشار به طور تقر

. ابديیم شيبار افزا 21تا  17

نسبت  شيبا افزا نیهمچن

 یتا نسبت هم ارز یارزهم

 یخروج یدما یومتریاستوک

 جيتدرو سپس به شيموتور افزا

 .کندیشروع به کاهش م

موتور انفجار چرخشی  توسعه و تحقیق در توجهی قابل پیشرفت

 تجربی عات. مطال[37] [36] است شده حاصل های اخیرسال در

، [14] [13] کننده اکسید و سوخت ترکیبات اثرات محاسباتی و

تزريق  هایهندسه ،[16] [15] معکوس فشارهای فشار سکون و

 هاینازل انحناء ،[19]انفجار  کانال ، هندسه [18] [17]سوخت 

 و ارزيابی عملکرد [20]جريان میدان در خروجی )اگزوز(

 بر تجربی مطالعات ،[22] [21] هاچرخشی انفجارموتورهای 

 زمان میانگین به وابسته استاتیکی فشارهای به دستیابی روی

 مطالعات بوده است. متمرکز [25] رانش و [24] [23]

 با بعدی سه يا دو در را اويلر معادلات معمولاً محاسباتی

 ،[26] دقیق شیمی از استفاده با شده سازیمدل هایواکنش

 را بررسی محدود سرعت يک اي [27] ایمرحله تک واکنش

 انفجار تئوری بر مبتنی ترمودينامیکی هایمدل. [28] اندکرده

 جريان میدان تحلیل و تجزيه برای دورينگ-نويمان فون-زلدويچ

 .[30] [29] اندشده استفاده متناظر عملکرد و

 عددی هایسازیشبیه 2019در سال  [41]يوان و همکاران 

 بر منظم سلولی الگوهای با پايدار انفجار موج بازتاب مطالعه برای

 پديده اين دينامیک .انجام دادند ایاستوانه مقعر گوه يک روی

 مدل يک با بعدی دو واکنشی اويلر معادلات توسط انعکاسی

 کد از استفاده با و توصیف ایمرحله دو القايی واکنش جنبشی

 اثرات .شد حل عددی صورت به 13تطبیقی مش پالايش

 و تجزيه مورد جزئیات با فرايند انعکاس بر مختلف هایپارامتر

 يک بازتاب نوع که دهدمی نشان گرفته است، نتايج قرار تحلیل

 روی بر مسطح ایضربه موج يک به شبیه پايدار سلولی انفجار

 گوه با بار اولین برای سلولی انفجار که زمانی. است مقعر گوه يک

 عدد همان با شده تشرمن مسطح شوک با کندمی برخورد مقعر

 مداوم طور به گوه موثر زاويه که همانطور .کندمی برخورد ماخ

 با مسطح شوک يک از سلولی انفجار ماخ بازتاب يابد،می افزايش

 انعکاس به ماخ از انتقال و شودمی و منحرف يافته کاهش ماخ

 .دهدمی رخ کوچکتر زاويه يک در منظم

در مقاله تحت عنوان  2023در سال  [15]ژای و همکاران 

 چند ترکیبات باچرخشی  انفجاری موج هایويژگی عددی بررسی

 هایجزئی را به منظور شناسايی اثرات اجزای گاز بر ويژگی

مورد بررسی قرار دادند. در اين چرخشی  انفجاری موج احتراق

 برای بعدی دو سازیها با استفاده از شبیهفعالیت تحقیقاتی آن

های تبديل باچرخشی  انفجاری موج انتشار يندفرآ سازیشبیه

 دهدمی نشان نتايج .متان را مورد بررسی قرار دادند مختلف گاز

 مختلف هایمولفه با چرخشی انفجاری موج انتشار حالت پنج که

 چرخش اجزای با موج تک حالت موج، تک حالت: دارد وجود

 موج حالت و گانه سه موج حالت موج، دو حالت مخالف،

 حالت پنج هر در جلو جهت امتداد در انفجار موج .هارگانهچ

 در موجی چند حالت متان، تبديل افزايش با .شودمی منتشر

 بر زيادی تأثیر سوخت شود و مؤلفهمی ظاهر احتراق محفظه

 انفجار موج سرعت .دارد انفجار از ناشی حرارت آزادسازی نسبت

 متان، تبديل زايشاف با .يابدمی کاهش متان تبديل افزايش با

 به منجر که يابدمی افزايش تدريج به شیمیايی واکنش سرعت

 .شودمی زدايیآتش سطح در شیمیايی واکنش تشديد

بهبود انتقال از انفجار به  قاتیدر تحق یگريد شرفتیپ

مصرف سوخت در  شتریاست که منجر به درک ب 14شنیدتون

انفجار  یرهاموتو هیاول یها[. نمونه25–23محفظه شده است ]

 یبرا يیبه عنوان مبنا شرانیپ یروین یریگاندازه یبرا یچرخش

در اين تحقیقات از است، شده توسعه داده  بزرگتر یهارفتار مدل

ها کمک های آزمايشی در توسعه و بهبود زيرسامانهنتايج داده

 [.29–26]گرفته شده است

                                                 
13 Adaptive mesh refinement code AMROC. 
14 deflagration to detonation transitions(DDTs) 
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منظور به یانفجار چرخش یو توسعه در حوزه موتورها قاتیتحق

و  یعمل یبه کاربردها دنیموتورها و رس نيعملکرد ا یسازنهیبه

شامل  قاتیتحق نيگسترده در حال انجام است. ا یصنعت

مختلف  یهاکه هر کدام از جنبه شودیم یمتعدد یهاحوزه

 ري. در زدهندیقرار م یبررس وردرا م یانفجار چرخش یموتورها

در  یاو توسعه یقاتیتحق یاهحوزه نيتردرباره مهم یحاتیبه توض

 :ميپردازیم نهیزم نيا

 یانفجار یهاموج یداری. پا1

انفجار  یموتورهاها در چالش نيتراز بزرگ یکي: قیهدف تحق

 نياست. در ا یانفجار یهاموج قیو کنترل دق یداري، پایچرخش

که  دهدیرخ م یصورت مداوم و چرخشنوع موتورها، انفجار به

 شود. ديشد یهایداريه ناپاممکن است منجر ب

 یهایسازهیو شب شرفتهیپ یهایساز: مدلیجار قاتیتحق

را  یانفجار یهاموج قیدر تلاش هستند تا رفتار دق یعدد

 قاتیها را مشخص سازند. تحقآن یداريپا طيکنند و شرا لیتحل

 دهیچیو رفتار پ هاانيجر کیناميدنبال بهبود درک ما از دبه

 مافوق صوت هستند. یهاانيگازها در جر

از  یریفشار و دما، جلوگ یناگهان راتییتغ تيري: مدهاچالش

بار  رییدر تغ ژهيوبه نديفرآ قیشکست موج انفجار، و کنترل دق

 موتور.

 احتراق تیریسوخت و مد قی. تزر2

انفجار  یموتورهامهم  یهااز جنبه گريد یکي: قیهدف تحق

و  قیدق قي. تزرسوخت است قيتزر یهاستمی، س یچرخش

موج انفجار  یداريو پا تیدر موفق یموقع سوخت نقش مهمبه

 .کندیم فايا

که بتوانند  يیهایتوسعه فناور یها برا: تلاشیجار قاتیتحق

 یهاکنند. بهبود در نازل قيسوخت را به سرعت و با دقت بالا تزر

 نيتراز مهم زین قيکنترل فشار تزر یهاستمیسوخت و س قيتزر

 است. یقاتیتحق یهاهحوز

 یداريسوخت و پا قيتزر انیکامل م ی: هماهنگهاچالش

 یریبالا و جلوگ یحفظ دما یچگونگ نی. همچنیانفجار یهاموج

 .ادياجزا در اثر حرارت ز یاز خراب

 . مواد مقاوم در برابر حرارت3

باعث  یانفجار یهابالا در اثر موج اریبس ی: دماهاقیهدف تحق

مقاومت در برابر  یبرا شرفتهیو پ ديبه مواد جد زایکه ن شوندیم

 دماها و فشارها وجود داشته باشد. نيا

توسعه و استفاده از مواد  یبرا قاتی: تحقیجار قاتیتحق

 توانندیمقاوم به دما، که م یاژهایو آل هاکیمانند سرام شرفتهیپ

سبک و  ديمواد با نيموتور مقاومت کنند. ا ديشد طيدر برابر شرا

 بالا باشند. یخواص حرارت یدارا نیچنهم

 یدارا ،یکه علاوه بر مقاومت حرارت یساخت مواد ها:چالش

 يیهوافضا یکاربردها یمناسب برا یکیوزن کم و خواص مکان

 باشند.

 شرفتهیپ یکارخنک یهاستمی. س4

 یانفجار چرخش یموتورهاحرارت در  تيري: مدقیهدف تحق

 جاديمداوم و مافوق صوت باعث ا یانفجارها رايمهم است، ز اریبس

 .شودیدر موتور م ديحرارت شد

فعال و  یکارخنک یهاستمی: توسعه سیجار قاتیتحق

 یاز انفجارها یصورت کارآمد حرارت ناشکه بتوانند به رفعالیغ

کننده خنک یهاانيکنند. استفاده از جر تيريمافوق صوت را مد

حرارت از جمله  عيتوز یهوشمندانه برا یهایو طراح یداخل

 است. یاست که در حال بررس یموارد

که بتوانند با حداقل  یکارخنک یهاستمیس یطراح ها:چالش

شده را کاهش دهند بدون  دیحرارت تول ،یوزن و مصرف انرژ

 موتور را کاهش دهند. يیآنکه کارا

 زیو انتشار نو یکیآکوست یساز. مدل5

حرارت  جاديوه بر اعلا یچرخش یانفجار یها: موجقیهدف تحق

 تيريمد ديکه با کنندیم دیتول زین یديشد یکیآکوست زينو اد،يز

 شود.

به منظور درک نحوه  یکیآکوست قاتی: تحقیجار قاتیتحق

. زيکاهش نو یهاستمیس یو طراح یانفجار یهاانتشار موج

رفتار  ینیبشیمنظور پبه یکیآکوست یسازهیو شب یسازمدل

 تلف.مخ یهاطیدر مح زينو

که بتوانند  زيکاهنده نو یهاستمیمواد و س ی: طراحهاچالش

 را کاهش دهند. زيبر عملکرد موتور، سطح نو ریبدون تأث

 یانفجار یهااز موج ی. استخراج انرژ6

انفجار  یموتورها یکاربردها نيتراز مهم یکي: قیهدف تحق

 یروین دیتول یبرا یانفجار یها، استفاده از موج یچرخش

به  یانفجار یهااز موج یاست. بهبود در استخراج انرژ یانششریپ

 منجر خواهد شد. ستمیس یکل يیبهبود کارا

که  يیهاو پره نیتورب یهاستمیس ی: طراحیجار قاتیتحق

کنند.  ليتبد یکیمکان یرا به انرژ یانفجار یهاموج یبتوانند انرژ

از  یکیمکان یاستخراج انرژ یهاها و روشپره یبهبود در طراح

 .یانفجار یهاموج



 یدر حوزه موتور انفجار چرخش یسنجو مطالعات علم یمعل تیوضع یبررس
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فشار  ديشد طيمقاوم در برابر شرا یهاستمیس ی: طراحهاچالش

داشته  یدر استخراج انرژ يیبالا یورکه بهره یطورو دما، به

 باشند.

هوافضا  عیدر صنا یانفجار چرخش یموتورها ی. کاربردها7

 یو دفاع

استفاده در  لیپتانس یانفجار چرخش یموتورها: قیهدف تحق

را دارند. به  یهوافضا و دفاع عيصنا ژهيوبه ع،ياز صنا یعیوس فیط

احتراق  یهاستمینسبت به س شتریب یتراست بالاتر و بازده لیدل

ها و موشک یهاشرانیبه عنوان پ توانندیموتورها م نيا ،یمعمول

 .رندیمورد استفاده قرار گ ماهایفضاپ

کوچک بر  یهااسیدر مق یعمل یهاآزمايش: یجار قاتیتحق

 یدر کاربردها یانفجار چرخش یموتورها هیاول یهانمونه یرو

 یبرا هاستمیس یسازنهیبه یتلاش برا نی. همچنيیهوافضا

 .یو نظام یتجار یکاربردها

و  یاتیعمل یهاطیدر مح یواقع یهاآزمايشبه  ازی: نهاچالش

 - TRL 8کامل ) یاتیبه سطح عمل دنیرس یاصلاحات لازم برا

9.) 

 موتور یو معمار یطراح یسازنهیبه .8

انفجار  یموتورهامهم در توسعه  یهااز حوزه یکي: قیهدف تحق

موتور است که بتواند  یو معمار یطراح یسازنهی، به یچرخش

 داشته باشد. یاتیعمل طيدر شرا یعملکرد بهتر

 یهایسازهیو شب شرفتهیپ یهایسازمدل :یجار قاتیتحق

CAD ها آن. تلاش یداخل یموتور و اجزا یبهبود طراح یبرا

 .يیمقاومت و کارا شيبه حداقل رساندن وزن و افزا یبرا

که هم سبک و مقاوم باشد و هم  یموتور یراحط :هاچالش

 مختلف کار کند. یاتیعمل طيو مؤثر در شرا داريبتواند به طور پا

در موتورهای انفجار  یفناور یسطح آمادگ -5

 چرخشی
مراحل  یابيارز یاست که برا یاریمع 15سطح آمادگی فناوری

تا ورود به بازار استفاده  هیاول دهياز ا یمختلف توسعه فناور

 یهایفناور یفناور یسطح آمادگ، قسمت اين . در شودیم

 یابيارز نيشود. ایارائه م یانفجار چرخش یمرتبط با موتورها

 د.از توسعه قرار دار یادر چه مرحله یکه هر فناور دهدینشان م

                                                 
15 Technology Readiness Level 

1-5- TRL انفجار  یمرتبط با موتورها یهایفناور

 یچرخش

 یهایمربوط به فناور یدهنده سطح بلوغ فناورنشان ريجدول ز

 نياز ا کياست. هر  یانفجار چرخش یمختلف مرتبط با موتورها

اند تا سطح قرار گرفته یبه صورت مستقل مورد بررس هایفناور

 د.( مشخص شو9تا  TRL 1ها )از آن یبلوغ فعل

در حوزه فناوری های مرتبط با  (TRL)سطح بلوغ فناوری  -2جدول 

 یانفجار چرخش یموتورها

 TRL توضیحات فعلی TRL توضیحات فناوری

های انفجاری موج

 چرخشی

توسعه مفاهیم 

ای و پايه

های سازیشبیه

عددی جهت تحلیل 

های انفجاری موج

های در محیط

 چرخشی

TRL 3 - 4 

تحقیقات مفهومی 

انجام شده و برخی 

های سازیشبیه

آزمايشگاهی اثبات 

مفهومی را نشان 

اند، اما هنوز در داده

محیط عملیاتی 

 .اندنشده آزمايش

های تزریق سیستم

سوخت برای انفجار 

 چرخشی

طراحی و توسعه 

های تزريق سیستم

سوخت که بتوانند 

با سرعت بالا و 

دقیق در محفظه 

ری چرخشی انفجا

 کار کنند

TRL 4 - 5 

های اولیه نمونه

آزمايشگاهی و 

سازی های شبیهمدل

شده در مقیاس 

کوچک توسعه 

اند، اما هنوز به يافته

در  آزمايشمرحله 

مقیاس صنعتی 

 .اندنرسیده

کنترل پایداری 

 انفجار

های مرتبط فناوری

با پايدارسازی موج 

و  RDE انفجار در

جلوگیری از 

های ناپايداری

 مخرب

TRL 3 

در اين مرحله 

مطالعات اولیه و 

ها انجام سازیشبیه

اند، اما هنوز شده

های زيادی چالش

سازی در برای پیاده

های عملیاتی محیط

 .وجود دارد

مواد مقاوم به 

 حرارت

توسعه مواد جديد 

برای مقاومت در 

برابر دماهای بالا و 

فشارهای ناشی از 

 موج انفجاری

TRL 5 

اد پیشرفته برخی مو

با مقاومت بالا در 

های محیط

سازی شده و شبیه

های آزمايش

آزمايشگاهی عملکرد 

 .اندخوبی داشته

های سیستم

 کاریخنک

های توسعه فناوری

کاری خنک

پیشرفته برای 

مديريت حرارت 

زياد ناشی از انفجار 

TRL 4 - 5 

های اولیه مدل

کاری در خنک

آزمايشگاه مورد 

اند، ی قرار گرفتهبررس

های اما برای محیط
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عملیاتی واقعی نیاز  مافوق صوت

 .به بهبود دارند

سازی مدل

آکوستیکی و 

های سازیشبیه

 عددی

سازی شبیه

دينامیک انفجارهای 

چرخشی و 

سازی مدل

ها آکوستیکی آن

بینی جهت پیش

 عملکرد

TRL 6 

های سازیشبیه

پیشرفته و 

های سازیمدل

آکوستیکی برای 

تشار تحلیل ان

های انفجاری به موج

نتايج خوبی در 

های محیط

سازی شده شبیه

 .اندرسیده

های سیستم

استخراج انرژی از 

 موج انفجار

ها يا طراحی توربین

هايی که بتوانند پره

های انرژی موج

انفجاری را به 

حرکت مکانیکی 

 تبديل کنند

TRL 3 - 4 

تحقیقات در اين 

زمینه هنوز در 

مرحله مفهومی و 

آزمايشگاهی است و 

های عملیاتی سیستم

 .اندتوسعه نیافته

 RDE موتورهای

برای هواپیماها و 

 هاموشک

به  RDE استفاده از

عنوان موتورهای 

پیشرانشی برای 

کاربردهای هوايی و 

 فضايی

TRL 5 - 6 

های برخی نمونه

های اولیه در محیط

آزمايشگاهی و 

سازی شرايط شبیه

شده،  آزمايششده 

نوز به مرحله اما ه

عملیاتی  آزمايش

 .اندکامل نرسیده

مدیریت ارتعاشات 

 و نویز

هايی توسعه سیستم

برای مديريت 

ارتعاشات و نويز 

ناشی از انفجارهای 

 مداوم در موتور

TRL 4 

های اولیه در سیستم

های محیط

شده توسعه کنترل

اند اما نیاز به يافته

های بهبود و آزمايش

 .بیشتر دارند

های سازمانی و مراکز تحقیقاتی ی از فعالیتهسابق -6

 چرخشی انفجار موتورهایو دانشگاهی در حوزه 

 ناسا -1-6

موتور انفجار  تکنولوژی ،جديدی رکورد در شد موفق ناسا

. ببرد جلو به گام يک مارشال فضايی پرواز مرکز در راچرخشی 

 چرخشی انفجار راکت موتور تولید به موفقمحققان  مرکز اين در

 با ثانیه 251 برای را آن و شده بعدی سه چاپگرهای طريق از

 قصد ناسادارند.  نگه روشن کیلوگرم 2631 نیروی تولید امکان

 داده تغییر را هاراکت موتور طراحی جديد موتورهای تولید با دارد

 در اکسیژن و سوخت از احتراق، محفظه يک جای به آن در و

 محور هم صورت به استوانه دو بین شکاف يک و موتور يک

تصويری از موتور ساخته شده توسط  4 شکل، [32] کند استفاده

 ايجاد شوک موج و ترکیبی واکنش اين دهد.ناسا را نمايش می

 در. [33] کرد خواهد ايجاد را زيادی بسیار فشار و گرما شده

 با زيادی بسیار بازدهی واندتمی ناسا موتور اين پايداری صورت

 به احتراق اين جديد آزمايش. نمايد تولید بالا تراست نیروی

 فرود برای آينده در تواندمی مناسب زمان و قدرت داشتن دلیل

 مريخ يا ماه هایماموريت در خلأ در احتراق ياسفینه ماه نشین 

 برای زيادی زمان به تکنولوژی اين .گیرد قرار استفاده مورد

 همچنین. داشت خواهد نیاز واقعی صورت به ستفادها

 شده انجام تربزرگ موتورهای مقیاس در بايد احتراق هایآزمايش

گیرد  بر در گوناگون هایبندیدسته در را مختلفی نیروهای و

[33]. 

 
گرم موتور انفجار چرخشی در مرکز فضايی  آزمايشاز تصويری  -4 شکل

 [39] ل ناسامارشا

 جنرال دینامیکس -2-6

جنرال الکتريک آزمايش موتور مافوق صوت را با  بخش هوافضای

مايل  4000کند سرعت موفقیت انجام داده است و ادعا می

کیلومتر( در ساعت قابل دستیابی است، اين موتور  6436)

ها و وسايل نقلیه مافوق سلاح بکارگیری درنوآورانه پتانسیل 

مانند ريتون که  هاو ساير شرکت رال الکتريکجن .صوت را دارد

تر و پرواز سريع توانکنند، معتقدند که میکار میروی اين موتور 

د اهای مافوق صوت انجام ددوربرد را با افزايش کارايی در پیشرانه

اين آزمايش در يک جريان مافوق (. )سريعتر، دوربردتر و کارآمدتر

یسکايونا، نیويورک انجام شد صوت در مرکز تحقیقات جهانی در ن

ماخ  5های بیش از و اين موتور قابلیت دستیابی به سرعت

تر را مايل در ساعت( امکان کارايی بیشتر و برد طولانی 4000)

شبیه موتور انفجار چرخشی يک موتور انفجاری  .کندفراهم می

های پرنده است، مانند موتور معروفی که در بمب پالس

جنگ جهانی دوم استفاده شده است و از   Doodlebug-v1آلمانی

، امواج  چرخشی انفجاری موتور پس از هر انفجار پالسی، در يک

چرخند و اين فرآيند را خودپايدار در اطراف محفظه احتراق می

حل اين مشکل مهندسی تا حد زيادی بر عهده  .کندمی
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بود و سازندگان هواپیما مانند لاکهید، نورثروپ يا بوئینگ خواهد 

هايی برای ادغام دو سیستم محرکه کاملاً ها برای ابداع راهآن

متفاوت با الزامات منحصر به فرد ورودی هوا به چالش کشیده 

 .خواهند شد

کشور  هیپواتمرکز تحقیقات ملی و دانشگاه  -6-3

 فرانسه

بر روی  17و دانشگاه پواتیه 16در فرانسه، مرکز تحقیقات ملی

های هم مرکز و بررسی بیشترين های مختلف استوانهاندازه

ها و بهینه سازی عملکرد انژکتور در موتورهای انفجار کارايی آن

ها با مشارکت شرکت اند. آنچرخشی مطالعاتی را انجام داده

MBDA  در حال پیاده سازی آزمايشات زمینی در مقیاس کامل

 باشندبر روی يک نوع موتور انفجار چرخشی با رويکرد نظامی می

[40]. 

 ارتش آمریکاهوایی  آزمایشگاه تحقیقات نیروی -6-4

يک موتور انفجار متحده  الاتيا يیهوا یروین قاتیتحق شگاهيآزما

آن با استفاده از  یبدنه خارجچرخشی هوا تنفسی که 

را توسعه دادند. همچنین پوشانده شده  یکیسرام یهاتيکامپوز

فجار مجزا عملکرد يکپارچه يک موتور ان آزمايشها دريک آن

 جينتامورد بررسی قرار دادند.   T63چرخشی را با يک توربین گاز

بسیار کم و راندمان احتراق  با اکسید تروژنیدهد که نیم اننش

 .[41]است یفناور نياآينده  یبرا یدينو نيو ا مطلوبی دارد

 ارتش دریایی نیروی تحقیقات آزمایشگاه -5-6

 آمریکا

 پیشران سیستم در ینیتورب موتورهای از هواپیماها از بسیاری

 و شناورها در موتورها اين از چنینهم کنند،می استفاده خود

 موتور همانند که شودمی استفاده نیز دريايی نیروی ناوهای

 برای ايالات متحده دريايی نیروی. دنباشمی تجاری هواپیماهای

 گازی هایتوربین به خود هایسامانه پیشران نیروی تامین

 تمام هایسامانه روی بر مطالعاتی طرفی از و بوده وابسته

 ساير و نیروی تامین برای نیز هاسامانه اين که دارد نیز الکتريکی

 خواهند نیاز گازی هایتوربین به مهم و حساس هایسامانه

 و اقتصادی گازی هایتوربین ساخت دلیل همینه ب. داشت
                                                 

16 national research center CNRS 

17 University of Poitiers 

 .دهد کاهش را هاهزينه یتوجه قابل بطور تواندمی کارآمد

 تولید بالايی قدرت توانندمی کوچک مقیاس در گازی هایتوربین

 آسان نسبتآ نیز هاآن نگهداری و تعمیر چنینهم و کنند

 چرخه پايه بر عمدتاً امروزی گازی هایتوربین. باشدمی

 هوای چرخه، اين در که کنندمی کار برايتون ترمودينامیکی

 عمل ثابت فشار کي در و شده ترکیب سوخت با شده فشرده

 رویین تولید برای لازم مکانیکی انرژی و گیردمی صورت احتراق

 منظور همینه ب. شودمی فرآهم الکتريسیته تولید يا و محرکه

 گازی هایتوربین در قدرت تولید چرخه کردن کارآمدتر برای

 بهتر عملکرد به يابیدست برای ديگر هایچرخه روی بر محققان

 چرخه مطالعه، مورد هایچرخه اين از يکی که کنندمی کار

 دهه از دريايی نیروی تحقیقات آزمايشگاه .باشدمی انفجاری

 موتورهای و بوده مطالعه حال در پروژه اين روی بر گذشته

 چرخشی انفجاری موتورهای. است داده ارائه را پالسی انفجاری

 داشته بهتری سوخت راندمان انفجاری، چرخه در توانندمی

 موتورهای ترکیب واقع درچرخشی  انفجاری موتورهای. شندبا

 اين از يک که باشدمی گازی هایتوربین با ایضربه انفجاری

 احتراق، با و شده انفجار هایلوله وارد موتور کنارگذر هوای طريق

 توربین با انفجاری موتور ترکیب. کندمی پیشران نیروی تولید

 پیشران نیروی تولید دلیلب سوخت مصرف کاهش بر علاوه گازی

 هایسرعت با بتواند که دهدمی هواپیما به را امکان اين بیشتر،

 نیروی تحقیقات آزمايشگاه محققان .ندنک پرواز نیز بالاتری

 انفجاری موتورهای روی بر مطالعه حال در آمريکا ارتش دريايی

 در سوخت مصرف کاهش برای هايیراه بتوانند چرخشی تا

 دهدمی نشانها آن مطالعات. [34] دهند ارائه گازی هایتوربین

 توربین در برايتون چرخه جای به انفجاری چرخه جايگزينی با

 داد کاهش را سوخت مصرف توجهی قابل بطور توانمی گازی

 هایتوربین از ترساده ایضربه انفجاری موتورهای سیستم [35]

 احتراق محفظه در شعله جايگزين انفجار موج آن در و بوده گازی

 کمتر موتورهای اين در مکانیکی قطعات تعداد چنینهم. شودمی

 نیاز موتور، ورودی قسمت در شده متراکم فشار که چرا باشد،می

 در و بردمی بیناز  را سنگین اجزای ساير و توربین کمپرسور، به

 قطعات تنها و باشدنمی متحرک آلاتماشین به نیاز هاآن طراحی

 .[36] است نیاز مورد کم وزن با پیوسته بهم اجزای و

بر روی  يیايدر یروین یلیتکم لاتیدانشکده تحصهمچنین 

پارامترهای موثر و تاثیرگذار بر عمکلرد موتور انفجار چرخشی 

هواتنفسی مطالعاتی را انجام داده است. اين مطالعات شامل 
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های گرم، تصويربرداری از منطقه انفجار در محفظه آزمايش

های حتراق، شناسايی صوت و نورهای حاصل از انفجار و تلاشا

محاسباتی به منظور شناسايی بیشتر تحولات در حین انفجار در 

 .[9]يک موتور انفجاری چرخشی بوده است

 (JAXA)ژاپن هوافضای اکتشافات آژانس -6-6

 انفجار موتور بار نخستین برای 18ژاپن هوافضای اکتشافات آژانس

 در را روشاين  آينده در که هدف اين با فضا در را چرخشی

 اين .است کرده آزمايش دهد، گسترش فضايی عمیق سفرهای

 استفاده حلقوی کانال يک درون چرخشی انفجارهای موتور از

 در را کارآمد فوق رانش زيادی مقدار روش اين. [37] کندمی

 نیز کمتری سوخت از که کندمی تولید کوچک بسیار موتور يک

 و سفرهاروند  که دارد را پتانسیل اين و کندیم استفاده

 .[39] [37] دهد تغییر را فضايی هایکاوش

های کاوش( )راکت S-520-31 موشک روی فناوری جديد بر اين

 بار حمل به قادر و است ایمرحله تک موشک يک که شد نصب

 مرکز از که است کیلومتر 300 از بیش ارتفاع تا کیلوگرمی 100

 موفقیت با را موتور اين و شد پرتاب فضا به ورااوچین فضايی

تصويری از اين راکت را نشان  5 شکل، [40] ه استکرد آزمايش

 خود آزمايشات شدن، جدا از پس موشک اين اول مرحلهدهد. می

 روشن ثانیه شش مدت به را چرخشی انفجار موتور و کرد آغاز را

 از آزمايش اين انجام از پس موشک هک هنگامی. [39] کرد

 انفجار موتور که شد مشخص شد، بازيابی و خارج اقیانوس

 .است کرده تولید رانش نیوتن 500 حدودچرخشی 

 
 S-520-31 [41] شماتیکی از راکت کاوش موشک -5 شکل

                                                 
18 Japan Aerospace Exploration Agency (JAXA) 

 ولی است، توسعه اولیه مراحل درچرخشی  انفجار موتور چه اگر

 چنین که کندمی ثابت فضا در آن آمیز موفقیت ايشآزم

 سوخت از استفاده با که بدهند را امکان اين توانندمی موتورهايی

 خواهد مهم بسیار که برسیم ایسیارهمیان کاوش به کمتر وزن و

 در را فناوری اين دنبتوانند که امیدوار یژاپنمحققان  .[41]بود 

. [42]دهد  قرار استفاده مورد عملی طور بهآينده  سال پنج

تصويری و شماتیکی از اين موتور انفجار چرخشی را  6 شکل

 دهد.نشان می

 

 

 
 چرخشی در انفجاری موتور گرم سیستم آزمايششماتیکی از  -6 شکل

 ]47[ ]49[ (ناگويا شگاهدان) 20موروران فناوری موسسه 19سايت شیراوی
[39]  [1] 

 روسیه -انرگوماش اویپشرکت ان -7-6

کننده بزرگ موتور موشک  دیتول کي 21انرگوماش اویپانشرکت 

که در سال  OKB-456اين شرکت از دفتر طراحی  است. یروس

در جماهیر شوروی تاسیس شد منشعب شده است،  1946

                                                 
19 Shiraoi 
20 Muroran 
21 NPO Energomash 
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توسعه و ساخت طراحی،  انرگوماش اویپشرکت انفعالیت اصلی 

سابقه  لیبه دلموشک با پیشران سوخت مايع است. اين شرکت 

در  دینفت سف اکسیژن مايع و یدر توسعه موتورها یطولان

، 22های از قیبل انرژيامطرح است و در توسعه پروژهبزرگ  اسیمق

-RDو توسعه موتورهای فضايی از قبیل  5زنیت و اطلس 

180,RD-170, RD-171 شته است. اين شرکت مشارکت موثر دا

يک موتور موشک با سوخت اکسیژن مايع و نفت سفید را با 

کرده  آزمايشموتور انفجار چرخشی برای مدت طولانی 

 .[30]است

سمنوف و  ییایمیش کیزیف یتویانست -8-6

 هیروس یو کاربرد ینظر کیمکان یتویانست

و انستیتوی مکانیک نظری  23انستیتوی فیزيک شیمیايی سمنوف

با موفقیت يک موتور انفجار چرخشی و يک روسیه و کاربردی 

ماخ  8-4موتور انفجار پالسی را در تونل باد در محدوده سرعت 

بر روی يک موتور اسکرام جت  آزمايشکردند. اين  آزمايش

( با سوخت هیدروژن انجام شده متر 0.31متر و قطر  1.05طول )

ثانیه را  0360به اندازه  24موتور ضربه ويژه آزمايشاست. در اين 

 .[35]ثبت کرده است

 واشنگتن دانشگاه -9-6

 از جديدی نوع روی بر کار حال در واشنگتن محققان دانشگاه

 سبکتر، موتورهای ساخت وعده که هستند موشک موتور

 مايع سوخت رايج هایموشک به نسبت را ترساده و کارآمدتر

 موتور اين کردن عملی موانع بزرگترين از يکی .دهدمی کنونی

 بسیار طراحی چگونگی بتواند که ،است رياضی هایمدل يجادا

 انفجاری موتور .کند توصیف را موشک موتور بینیپیش غیرقابل

 که است جت پالس موتورهای به شبیه موتور يک چرخشی

 آن از دوم جهانی جنگ در V1 به موسوم آلمانی کروز موشک

 اگزوز لوله با ساده احتراق محفظه يک از موشک اين. بردمی بهره

 جلويی قسمت در شده نصب ارتجاعی هایمیله و انتها در

 با وارد هاشکاف طريق از هوا کار، حین در. کردمی استفاده

 .کندمی تولید تراست و منفجر آن از پس و مخلوط سوخت

                                                 
22 engines 

23 Semenov Institute of Chemical Physics 

24 Specific Impulse 

 طوربه هوا آن در که است هوادمشی جت موتور نوعی جتپالس 

 از پس و شودمی تراقاح محفظه وارد گونهضربان و متناوب

 انفجاری اکنون موتور .شودمی مشتعل سوخت با درآمیختن

 .است برده جلوتر قدم يک را ايده اين چرخشی

 چگونگی برای را ديگری روش چرخشی انفجاری موتور يک

 متحدالمرکز هایاستوانه از موتور اين. گیردمی پیش در احتراق

 جريان هانهاستوا بین شکاف در سوخت. است شده ساخته

 ايجاد را شوک موج گرما سريع انتشار احتراق، از پس و يابدمی

 قابل حرارت درجه و فشار با گاز از قوی ضربه يک و کندمی

 را موج دارد، صوت سرعت به نسبت بیشتری سرعت که توجهی

 .[36][35] آوردمی در حرکت به

 تشکیل را شوک موج که انفجارهايی که است اين جالب نکته

 بینیپیش غیرقابل و پیچیده بسیار کنند،می حفظ و دهندمی

 است، جريان در آنچه بهتر درک برای منظور همین به. هستند

 آزمايشیموتور انفجار چرخشی   يک واشنگتن دانشگاه محققان

 در را مختلف پارامترهای نقش و آن عملکرد نحوه تا ساختند

 سرعت با پرسرعت دوربین يک توسط که آزمايشات يکسری

 [36] .کنند بررسی کند،می ضبط ثانیه در فريم هزار 240

 مدل يک تا کندمی کمک محققان به بررسی اين هایداده

مکانیزم انفجار و يا  نظر از موتور آيا اينکه تعیین برای را رياضی

تصويری از  7شکل .[35] را بررسی کنند است،احتراق پايدار 

موتور انفجاری چرخشی آزمايشی که توسط دانشگاه واشنگتن 

 دهد.توسعه داده شده را نشان می

 
شماتیکی از پیشران انفجار چرخشی مورد مطالعه در دانشگاه  -7شکل 

 [37] واشنگتن

 های کشور چیندانشگاهسایر  -6-10

 یبراو تحقیق بر روی  مطالعهدانشگاه در حال  ني، چندنیدر چ

بر  25هستند. دانشگاه پکن موتور انفجار چرخشی یفناورتوسعه 

                                                 
25 Peking University 
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پايداری احتراق ناشی از  دهيدر احتراق و پد ریزمان تأخروی 

 26یدفاعو تکنولوژی  یدانشگاه ملانفجار در حال مطالعه است. 

بر روی يک نمونه از موتورهای انفجار چرخشی  یهاشيآزما

اده و محدوديت و الزامات عملکردی آن را هواتنفسی انجام د

نمونه  کيدر  27نگینانج یفناور یتویانستاستخراج نموده است. 

را طراحی و  ژنیاکس-نينزهای انفجار چرخشی بر پايه براز موتو

گستردگی در  یتجرب قاتیتحق 28تسینشونا دانشگاهساخته است. 

ه انجام دادناپايداری در موتورهای انفجار چرخشی  حوزه

 .[1]است

 دانشگاه فناوری ورشو -6-11

اشی از گاز متان ندر حوزه احتراق و انفجار  ورشو یدانشگاه فناور

 150اکسیژن در يک موتور انفجار چرخشی با قطر درونی و 

. اين است متر در حال مطالعهمیلی 200متر و قطر بیرونی میلی

 29حجم ثابت و احتراق انفجاریالمللی دانشگاه اولین کارگاه بین

 .[1]برگزار گرده است 2017را در سال 

انفجاری  موتورهایسنجی در حوزه مطالعات علم -7

 چرخشی
 است شده مطرح 30سنجیعلم از که بسیاری هایتعريف بر اساس

 کیفی امکان حد تا و کمی تحلیل و تجزيه توانمی را سنجیعلم
 بر مؤثر عوامل و علمی اطلاعات از استفاده و توزيع تولید، فرايند

 منظور به فرآيند اين بینیپیش و تبیین توصیف، و آن
 و علمی نگریآينده و آگاهی و اعتلاء گذاری،سیاست ريزی،برنامه

 دانست المللیبین و سازمانی گروهی، فردی، ابعاد در پژوهشی
 سنجیعلم نظیر سنجشی هایحوزه پايان در سنجشی واژۀ وجود

 را حوزه اين هایکار از بخشی سنجش، که است حاکی آن از
 علم هایفعالیت از محدودی بخش تنها دهد، سنجشمی تشکیل
 را ارزيابی به رسیدن حوزه اين واقع در دهدمی تشکیل را سنجی
 و است کشور هر توسعه اولويت علم، تولید کند. امروزهمی دنبال

 رونق افزايش آن تبع به و فنآوری توسعه مقدمه علمی توسعه
 به هادانشگاه لحاظ همین به. است جتماعیا رفاه و اقتصادی

 کشور توسعه در اساسی نقش علم، تولید اصلی هایپايگاه عنوان
 علمی، تولیدات کمیّ و کیفی سطح بردن بالا دارند جهت

 نظر به ضروری امری دانشگاه هر در پژوهشی نظام ارزشیابی

                                                 
26 National University of Defense Technology 

27 Nanjing Institute of Technology 

28 Tsinghua University 

29International Constant Volume and Detonation Combustion 
30 Scientometrics 

 ارزيابی هایروش ترينمتداول از يکی سنجیعلم .رسدمی
 تولیدات کمّی است. بررسی پژوهش مديريت و علمی هایلیتفعا

 و پژوهان دانش علمی ارتباطات علمی، گذاریسیاست علمی،
 سنجی،علم در اندحوزه اين موضوعات از برخی علم، نقشه ترسیم

 اطلاعات از گیریبهره و اشاعه تولید، هایشیوه و علمی ارتباطات
 هاآن مآخذ و منابع یبررس با و غیرمستقیم روش به علمی

 شود.می ارزيابی

 یابیجهت دست یسنجالگو علم هياراقسمت از  یهدف اصل

 در حوزه و درگیر موثر یهایبه فناور ترنهيو کم هز ترعيسر

 نيا يیروند اجرا 8شکل . باشدیمفناوری موتور انفجار چرخشی 

 .دهدیم پژوهش را نشان

 
 روند اجرايی پژوهش حاضر -8شکل 

را  هحوز نيمقالات چاپ شده در ا نياز آخر یفهرست1جدول 

 .دهدینشان م

ی از آخرين اسناد علمی منتشر شده در حوزه موتورهای فهرست -1جدول 

 انفجار چرخشی

ف
ردي

 

 نام نويسندگان عنوان مقاله
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 یدر مورد موتورها یسنجگزارش جامع علم کيدر اين قسمت 

 ،یمربوط به مقالات علم یهادادهگردد. ارايه می یانفجار چرخش

و  یآورحوزه جمع نيدر ا یقاتیتحق یهایها و همکارپتنت

 ،ینجسکتاب یهالیگزارش شامل تحل ني. ااندشده لیتحل

 خواهد بود.  يیمحتوا لیو تحل ،یمکاره یهاشبکه

 هاداده یآورجمع -7-1

 یانفجار یموتورهامقالات مرتبط با  و یعلمهای آوری دادهجمع

، Web of Science ،Scopusمانند  یاداده یهاگاهياز پا یچرخش

 .انجام شده است  Sciencedirectو 

 موتورهایدر حوزه  یاز روند انتشار اسناد علم یکیشمات 9شکل 

روند  دهدینشان م هایابي. ارزدهدیم شيرا نما یانفجار چرخش

دارد. در  یصعود ریحوزه به شدت س نيدر ا یانتشار اسناد علم

در  2024-2010 یهاسال یو در بازه زمان یحوزه فناور نيا

منتشر شده  یمعتبر علم یهاگاهيدر پا یسند علم 2877حدود 

 نسيداده سا گاهيدر پا یسند علم 1187تعداد  نياست. از ا

سند  1082و  نسيساداده وب آف گاهيسند در پا 608 رکت،يدا

 داده اسکپوس بوده است. گاهيدر پا یعلم

 
 های انفجاری چرخشی درروند انتشار اسناد علمی در حوزه پیشران -9شکل 

 2024-2010های های داده معتبر در بازه زمانی سالپايگاه

روند انتشار اسناد علمی را بر حسب کشور نشان  10شکل 

لهستان و  روسیه،  ژاپن ،چین ،ايالات متحدهدهد. کشورهای می

ه در صدر بیشترين تولید کنندگان اسناد علمی در حوز و هند

با توجه به  قرار دارند.ی چرخش یانفجار یهاشرانیپفناوری 

شکل مشخص است که کشورهای ايالات متحده و چین فاصله 

زيادی با سايرکشورها در اين حوزه فناوری دارند. اين موضوع 

های نشانگر سرمايه گذاری عظیم اين دو کشور در حوزه پیشران

که  دهدینشان م یسنجمطالعات علم باشد.جديد هوافضايی می

به سرعت در  یانفجار چرخش یو توسعه در حوزه موتورها قیتحق

متحده و  الاتيا ژهيمختلف به و یحال گسترش است و کشورها

 یهایو همکار هایهستند. نوآور شرویحوزه پ نيدر ا نیچ

در  یها نقش مهمو دانشگاه یقاتیموسسات تحق نیگسترده ب

به عنوان  یانفجار چرخش یتورهادارند. مو یناورف نيا شبردیپ

بهبود  یبرا يیبالا لیپتانس شرانش،یپ یدر فناور ینوآور کي

 دارد. شتریب شرانیپ یروین دیسوخت و تول یبازده

 

 شماتیکی از انتشار اسناد علمی بر حسب کشور -10شکل 

 یهاشرانیدر حوزه پمراکز حامی  نيمهمتر فهرست 11شکل 

از  یهاتيمراکز حما ني. ادهدیرا نشان می چرخش یانفجار

وام  زه،يجا ،یعاد یلیتحص هی)بورس یلیتحص هیبورس لیقب

(، گانيرا لیو تحص هيشهر حذف نه،يو کم هز یلیتحص

را در  یشگاهيآزما رساختيمشترک، و توسعه ز یهاتیفعال

 دستور کار دارند.

 
  یچرخش یانفجار یهاشرانیحوزه پشماتیکی از حامیان اصلی در  -11شکل 

 . مقالاتدهدیرا نشان م یانتشار اسناد علمگستردگی  12شکل 

در رتبه نخست و مقالات  مقالات کنفرانسی ،علمی پژوهشی

با توجه به پیچیدگی اين فناوری  م قرار دارد.در رتبه دو یپژوهش

و نیازمند تحقیقات گسترده هنوز اين فناوری در مرحله تحقیق و 

های آتی اين دهد که در سالتوسعه است، ولی مطالعات نشان می

های هوافضايی فناوری به عنوان يک فناوری بالغ در ماموريت

 مورد استفاده قرار گیرد.
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 میزان پراکندگی و انتشار اسناد علمی -12شکل 

شماتیکی از وابستگی سازمانی در مراکز تحقیقاتی و  13شکل 

دهد. ی را نشان میچرخش یانفجار یهاشرانیپصنعتی در حوزه 

سند در صدر جدول  154آزمايشگاه تحقیقاتی نیروی دريايی با 

 ار دارد. قر

 

در حوزه شماتیکی از وابستگی مراکز سازمانی و دانشگاهی  -13شکل 

 یچرخش یانفجار یهاشرانیپ

ناوين شماتیکی از مهمترين مجلات منتشر کننده ع 14شکل 

دهد. شان میهای انفجاری چرخشی را نفناوری در حوزه پیشران

سند  48با انتشار  Journal Of Propulsion And Powerمجله 

 Tuijin Jishu Journal Of Propulsionعلمی در سال و مجله 

Technology  سند علمی و مجله  46با انتشارActa 

Astronautica  سند علمی در صدر منتشر کنندگان اسناد  40با

 ی در سال قرار دارند.چرخش یانفجار یهاشرانیپعلمی در حوزه 

 

های فناوری مجلات علمی منتشرکننده حوزه فهرستشماتیکی از  -14شکل 
  2024-2010ی در بازه زمانی چرخش یانفجار در حوزه موتورهای

هااای مقالااه در حااوزه پیشااران 1083در پايگاااه داده اسااکپوس 

يش دقات در  انفجاری چرخشی موجود باود کاه باه منظاور افازا     

تعداد مقاالات باه    Engineeringشناسايی مقالات مرتبط از فیلتر 

 یهاگاهيدر پا دواژهیکل 4032در مجموع  مقاله محدود شد. 895

 نقشاه  هیا شاد، کاه جهات ته    يیشناساا  یحوزه علم نيداده در ا

نقشاه   نيا ها( در ا)گره هارهيمورد استفاده قرار گرفتند. دا فناوری

هستند. اندازه هر گاره برابار    یموضوع یهااژهو دینشان دهنده کل

 طکه با گره ماورد نظار ارتباا    يیهاگروه یهااست با مجموع وزن

 یباا وزن باالاتر   يیهاا گاره باا گاره    کيچه  هر یعبارت بهدارند. 

همانناد   یدارد. چگال یشتریب یارتباط داشته باشد، اندازه و چگال

 یبا وزن باالاتر  یهاگره با گره کيچه  هر یعنياندازه گره است، 

مهم و  ،یدارد و از موضوعات اصل یشتریب یدر ارتباط باشد چگال

 نيرخداد پرکاربردتر 2جدول و  15شکل  (.شودیداغ محسوب م

را نشااان ی شااچرخ یانفجااار موتورهااایدر حااوزه  هااادواژهیااکل

موضاوعات   نيشاتر یانجاام شاده ب   یهاا یابيا . طباق ارز دهاد یم

انفجاار،   هاا بار حساب تکارار شاامل:     واژه دیا برجسته مارتبط کل 

موتورهای انفجاری، موج شوک، ضاربات محفظاه احتاراق، ماوج     

انفجار، محفظه احتراق، پیشران و موتورهای انفجاار چرخشای، ...   

 باشد.می

 یانفجار یهاشرانیپدر حوزه  هادواژهیکل نيرخداد پرکاربردتر -2جدول 
 یچرخش
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 یانفجارموتورهای حوزه ها در رخداد پرکاربردترين کلیدواژه -15شکل 

 یچرخش

تورهای مو یدر حوزه فناور یفناور نيعناو نيدتريجد 16 شکل

نشان  2022-2016 یهاسال یرا در بازه زمانانفجاری چرخشی 

 یبه نوع ايتر داغ یهایفناور توانیشکل م نيا لی. با تحلدهدیم

ها نمود. رنگ يیشناسا یحوزه فناور کيرا در  عينوظهور و بد

را  دتريجد یعلم یهاتر حوزهو روشن دبه زر ليها( متما)گره

 . دهندینشان م

 
 یانفجار یهاشرانیجديدترين موضوعات مورد بررسی در حوزه پ -16 شکل

 یچرخش

 را یحوزه دانش نیدر امرتبط  یهایفناور یاز چگال یکیشمات 17شکل 
 یفشردگ یشکل مشخص است که شکل دار ی. با بررسدهدینشان م

در  نکهی. با توجه به اباشدمی هایدر حوزه فناور کینزد یو همپوشان
در حال انجام است و  یشاتیماو آز قاتیهنوز تحقمورد این فناوری 

هستند باعث شده  ریحوزه درگ نیدر ا یمتعدد یعلوم و فناور نکهیا
و متناسب با  به صورت پراکنده یحوزه فناور نیدر ا یاست فناور

 انجام شود. اوری مختلفهای گسترده علم و فنحوزه

 
 یانفجار یهاشرانیحوزه پها در شماتیکی از چگالی فناوری -17شکل 

 یچرخش

 گیرینتیجه -8
 نيتردهیچیو پ نيتراز نوآورانه یکي یانفجار چرخش یموتورها

موتورها با  نيهستند. ا هوافضايی شرانشیپ یمهندس یهاحوزه

 وسته،یاحتراق پ یبه جا یچرخش یفجاراستفاده از امواج ان

فراهم  یمعمول یاحتراق یرا نسبت به موتورها یبالاتر یبازده

 یانفجار چرخش یو توسعه در حوزه موتورها قاتیتحق. کنندیم

مختلف مرتبط با  یهایاست و فناور شرفتیبه سرعت در حال پ

ه ب دنیرس یموتورها در مراحل مختلف توسعه قرار دارند. برا نيا

 به ازین ها،یفناور نياز ا یبردارو بهره یسازیمراحل تجار

 یالمللنیب یهایو همکار یدانیم یهاشيآزما شتر،یب قاتیتحق

 است.

بهباود   یبارا  یاديا ز لیپتانسا  یانفجاار چرخشا   یموتورها

 یعلما  یهادارند، اما چالش شرانیپ یو عملکرد موتورها یبازده

 نيا حاال، ا  نيا با اوجود دارد.  حوزه نيدر ا زین یاریبس یو فناور

روبارو هساتند کاه     یمتعادد  یو علم یفن یهاموتورها با چالش

 یطراحا  ،یحرارتا  تيريماد  ،یامواج انفجار یداريشامل حفظ پا

 ،یکیمکاان  یهاا ساوخت، ارتعاشاات و تانش    قيا تزر یهاستمیس

باا  همچنین .شاود یما  یسااز یو تجاار  ،یسازهیو شب یسازمدل

هوشمند،  یکنترل یهاستمیبه حرارت، س در مواد مقاوم شرفتیپ

 نيا اانتظاار داشات کاه     تاوان یما  د،یتول شرفتهیپ یهاکیو تکن

در  یقابال تاوجه   راتیموتورها به مرور زمان وارد بازار شوند و تاث

 مختلف داشته باشند. عيصنا

 یهاو چالش یانفجار چرخش یموتورها یبالا لیتوجه به پتانس با

 یهاستمیس شرفته،یو توسعه در مواد پ تمرکز بر پژوهش رو،شیپ

و  یسازهوشمند، مدل یکنترل یهاستمیکننده، سخنک

 تواندیم قیسوخت دق قيتزر یهاستمیو توسعه س ،یسازهیشب

کمک کند.  تورهامو نيا یسازیروند توسعه و تجار عيبه تسر

 یهادر پروژه یگذارهيها و سرماصنعت و دانشگاه نیب یهمکار

و بهبود  یو علم یبه حل مشکلات فن تواندیمشترک م یقاتیتحق

 موتورها منجر شود. نيا نانیاطم تیو قابل يیکارا

 شنهاداتیپ -8-1

 یهایهمکار قي: تشویالمللنیب یهایتوسعه همکار 

 یبه اشتراک گذار یمحققان و موسسات برا نیب یالمللنیب

 دانش و منابع.
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Abstract 
Given the increasing prevalence of CubeSats due to their low research and development 

costs, there is a need for a reliable standard separation system. The satellite separation 

system must securely hold the CubeSat during flight, protect it from loads during launch, 

and accurately deploy it into orbit. Typically made of aluminum, these separation 

systems include a spring-loaded mechanism to position the satellite in orbit and a locking 

and release mechanism to secure it during launch. In this paper, the design and analysis 

of the separation system for a 6U CubeSat are presented. Initially, the design process for 

the separation system is outlined, considering the requirements related to the satellite 

and launcher. Subsequently, a 3D modeling process for the separation system is 

described, taking into account the satellite and launcher requirements. In the design of 

launch separation system, a new mechanical locking mechanism based on the pin polar 

has been developed, which improves the accuracy and stability of the lock in launch 

conditions. This locking mechanism, in addition to bearing the vibration loads caused by 

the launch, provides higher reliability in maintaining the satellite until the moment of 

injection into the orbit. Following the modeling phase, dynamic behavior analysis is 

performed using ADMS and ANSYS software, and finite element analysis of the 

separation system is conducted to determine its natural frequencies and response to 

random and sinusoidal loads. Also, quasi-static and buckling analyzes have been 

performed to ensure the proper strength of the separation system against the launcher 

loads. The results obtained from the mechanical and dynamic analyzes showed that the 

well-designed system can release the satellite optimally in the orbit with the appropriate 

speed while bearing the incoming loads. 

 

 

 

 
 

Available in: 

Journal.isrc.ac.ir 

 

 

Journal of 

 Space Science, Technology 
& Applications (Persian) 

 
Vol. 5, No. 1, pp.:125-147 

2025 
 

 
DOI: 

 
10.22034/jssta.2025.471875.1201 

 
 

 

Received: 

 

Received: 1403-05-15 

Accepted: 1404-02-22 

 

 

 

 

Cubesat, Separation System, 

Mechanical Analysis, 

Random Vibration, Sine 

Vibration 

 

 

 

 

A. H.  Rahbar, S. M. N. Ghoreishi, 

and Y. Seddigh, “Design and 

Mechanical Analysis of the 

Launch Separation System for the 

6U Cubesat under Vibrational 

Loads of the Launcher”, Journal 

of Space Science, Technology and 

Applications, vol. 5, no. 1, 

pp. 125–147, 2025. 

Keywords 

How to Cite this article 

Article Info 

mailto:Rahbaramirhosein75@gmail.com
mailto:smn.ghoreishi@isrc.ac.ir
mailto:y.seddigh@email.kntu.ac.ir


 مقاله پژوهشی

سیستم رهایش  مکانیکیطراحی و تحلیل 

های ارتعاشی تحت بارگذاری 6Uی ماهواره مکعب

 پرتابگر

  3یاسر صدیق، 2*سید محمد نوید قریشی، 1امیرحسین رهبر
 

 رانیتهران، ا، کیمکان یدانشکده مهندس ف،یشر یدانشگاه صنعت -1
Rahbaramirhosein75@gmail.com 

 رانیتهران، ا ران،یا ییماهواره، پژوهشگاه فضا یهاپژوهشکده سامانه -2
smn.ghoreishi@isrc.ac.ir 

 رانیتهران، ا، کیمکان یدانشکده مهندس ،یطوس نیرالدیخواجه نص یدانشگاه صنعت -3
y.seddigh@email.kntu.ac.ir 

 نویسنده مسئول *
 

 

 چکیده
های تحقیق و توسعۀ پایین آن، نیازمندی به های مکعبی به دلیل هزینهافزون ماهوارهبا توجه به گسترش روز

ماهوارۀ که سیستم رهایش استاندارد با قابلیت اطمینان بالا وجود دارد. سیستم رهایش ماهواره باید قادر باشد

محافظت کند و پس  های وارد شده به آن حین پرتاباز بار در طول پرواز به طور امن نگه داشته ورا  مکعبی

 ومینیآلوم جنس عمدتاً از های رهایش. سیستمخارج سازد دقیقرا به طور  ماهوارهاز قرار گرفتن در مدار، 

قرار دادن ماهواره در مدار و یک مکانیزم قفل و رهایش برای  یبرا یفنر یاصفحه ستمیس کاست و شامل ی

در مقاله پیش رو به طراحی و تحلیل سیستم  است.واره درون سیستم رهایش حین پرتاب داری ماهنگه

پرداخته شده است. بر این اساس در ابتدا روند طراحی سازۀ سیستم رهایش  u6رهایش یک ماهوارۀ مکعبی 

مربوط به شود. سپس با درنظر گرفتن الزامات تشریح شده و الزامات مرتبط با ماهواره و پرتابگر بررسی می

طراحی انجام در افزار تشریح شده است. سازی سه بعدی سیستم رهایش در نرمماهواره و پرتابگر فرآیند مدل

قفل را در  یداریپولر توسعه داده شده است که دقت و پا نیپ هیبر پا دیجد یکیقفل مکان زمیمکان کی ،شده

 تیاز پرتاب، قابل یناش یارتعاش یحمل بارهاقفل، علاوه بر ت زمیمکان نی. ابخشدیپرتاب بهبود م طیشرا

سازی، به در ادامه پس از اتمام مدل. کندیم همبه مدار فرا قیدر حفظ ماهواره تا لحظه تزر یبالاتر نانیاطم

پرداخته شده و در آخر تحلیل المان محدود و انسیس  ادمز تحلیل رفتاری دینامیکی آن به کمک نرم افزار

های های طبیعی آن و پاسخ سیستم به بارگذاریوارۀ مکعبی با هدف تعیین فرکانسسازۀ سیستم رهایش ماه

های شبه استاتیکی و کمانش جهت اطمینان از استحکام همچنین تحلیلاتفاقی و سینوسی انجام شده است. 

ی و مکانیکهای نتایج حاصل شده از تحلیلبارهای پرتابگر انجام شده است. مناسب سیستم رهایش در برابر 

تواند ضمن تحمل بارهای وارده، نشان دادند که سیستم طراحی شده به خوبی میصورت گرفته دینامیکی 

 ماهواره را به صورت مطلوب در مدار با سرعت مناسب رها سازد.
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1 

 مقدمه 

به عنوان یک فناوری مقرون  1های مکعبیبا رشد استفاده از ماهواره

های فضایی کوچک، طراحی به صرفه و چندمنظوره برای مأموریت

گیری ها اهمیت چشمهای رهایش این ماهوارهو توسعه سیستم

ها به دلیل اندازه کوچک و هزینه پایین پیدا کرده است. این ماهواره

های ها و پژوهشدر توسعه، به عنوان ابزارهای کلیدی برای آزمایش

ه اولین ماهوارۀ مکعبی ک 1999در سال . شوندعلمی شناخته می

تکنیک محصول مشترک تحقیقات دانشگاه استنفورد و دانشگاه پلی

های کالیفرنیا به فضا پرتاب شد. از آن زمان به بعد توسعۀ ماهواره

 مکعبی مورد توجه مراکز علمی و تحقیقاتی مختلفی قرار گرفت

نیاز به سازوکارهای رهایش  ای مکعبیهماهواره. [4 ,3 ,2 ,1]

به بالا ها را با ایمنی و دقت دقیق و مطمئن دارند که بتوانند آن

های )پاد( برای حمل ماهواره مدار تزریق کنند. سیستم رهایش

شود. پاد به عنوان مکعبی از سطح زمین تا مدار مطلوب استفاده می

مهم جدایش و یک واسط بین ماهوارۀ مکعبی و پرتابگر، وظیفۀ 

تزریق ماهواره در مدار مورد نظر را به عهده دارد. ماهواره در طول 

مدت پرواز از سطح زمین تا رسیدن پرتابگر به ارتفاع مداری در 

گیرد. با داشتن نظر گرفته شده در طراحی آن، درون پاد قرار می

های کوچک را پرتاب و در توان انواع ماهوارههای استاندارد، میپاد

عملکرد صحیح این سیستم در موفقیت  .مدار دلخواه قرار داد

مأموریت ماهواره تأثیر گذار است. بنابراین طراحی اصولی و 

سازی سیستم رهایش کمک شایانی در موفقیت ماهواره بهینه

 خواهد داشت. 

های بسیاری در زمینۀ طراحی و تحلیل پژوهش های اخیردر سال

 ها و محققانعبی توسط شرکتهای رهایش ماهوارۀ مکسیستم

سیستم  به توانمی این تحقیقاتاز جمله  .صورت گرفته است

رهایش طراحی شده برای ماهوارۀ مکعبی که محصول مشترک 

. است اشاره نمود [7 ,6 ,5]  دانشگاه استنفورد و پلی تکنیک

T-،  ]8[ 2شرکت توسعۀ فضاییون مراکز تحقیقاتی دیگری همچ

POD [9]  وSPL  [10] نیز به طراحی و ساخت سیستم رهایش

های نظر به تنوع در اندازۀ ماهواره اند.ماهوارۀ مکعبی پرداخته

ولید این سیستم، استفاده از مکعبی و صرفه جویی در هزینۀ ت

های کاربردی در این صنعت یکی از نوآوری طراحی قابل تکرار

سازی چندین توان به امکان رهاهای این نوآوری میاست. از مزیت

                                                 
1 CubeSats 

توان ماهواره در مدار به صورت همزمان اشاره کرد. در این راستا می

به دلیل اهمیت  .[11] نام بردچهارگانه را محصولات طراحی شده 

ای ماهواره در هنگام خروج از سیستم رهایش و تزریق سرعت زاویه

های دینامیکی متعددی سازیدر مدار مطلوب، مطالعات و مدل

، ماهواره ماهواره زیاد باشد سرعتدر صورتی که  انجام شده است.

 یردایپا به سه محور درتواند در مدت زمان مشخص شده ینم

ماهواره  ینیبر ارتباطات زم . این امر ممکن استابدیدست 

 تیمورأممکن است باعث شکست کل م یو حت گذار باشدریتأث

 یاهیسرعت زاو ۀمحاسبدر  ریدرگ یهامتغیرحال،  نیشود. با ا

 سرعت یبرا قیراه حل دق کیممکن است  یاست و حت ادیز اریبس

مطالعات مهم در این  یکی از باشد.  رممکنیغ یجداساز یاهیزاو

سازی و همکاران انجام شده است که در آن به مدل جو حوزه توسط

اند که کنترل سرعت م رهایش پرداخته و نشان دادهزدقیق مکانی

تواند از تداخلات ناخواسته جلوگیری ای اولیه رهاسازی میزاویه

به طور . [12] کرده و دقت بالایی را در تزریق مدار فراهم کند

های م رهایش مبتنی بر سیمزو همکاران یک مکانی ثورنمشابه، 

اند که نه تنها وزن سیستم را کاهش قابل سوزش معرفی کرده

آورد. دهد بلکه قابلیت رهایش ایمن و سریع را نیز فراهم میمی

کنند که با اعمال های حرارتی استفاده میها از سیممزاین مکانی

شود و ها ذوب شده و قفل سیستم آزاد میجریان الکتریکی، سیم

 آورد که ماهواره به دقت از سیستم جدا شوداین امکان را فراهم می

و همکاران به تحلیل دینامیکی بلینی دیگری،  ۀدر مطالع. [13]

د. انهای رهایش تحت شرایط بارگذاری مختلف پرداختهسیستم

های پیشرفته تحلیل فرکانسی و ارتعاشی، ها با استفاده از روشآن

تأثیر بارهای سینوسی و تصادفی را بر عملکرد سیستم بررسی 

های تشدید توان از پدیدهکردند و نشان دادند که چطور می

. [14]داد فرکانسی جلوگیری کرد و مقاومت سیستم را افزایش 

های این ترین جنبهطراحی هندسی سیستم رهایش یکی از مهم

فناوری است که باید به طور دقیق مورد بررسی قرار گیرد. 

سازی فضای داخلی سیستم و تنظیم های مختلفی برای بهینهروش

دقیق مسیر خروج ماهواره استفاده شده است. به عنوان مثال، 

های جانبی، اده از ریلاند که طراحی با استفها نشان دادهپژوهش

تواند دقت فرآیند کند، میرا در مسیر خروج هدایت می ماهواره که

 رهایش را افزایش دهد و از برخوردهای ناخواسته جلوگیری کند

همچنین، استفاده از فنرهای فشاری در طراحی سیستم  .[15]

ر روی سرعت و جهت باعث شده است که بتوان کنترل دقیقی ب

2 ISIS 
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های رهایش، در طراحی سیستم. [16] خروج ماهواره داشت

رود که هر مختلفی برای رهاسازی ماهواره به کار می هایمکانیزم

های خاص خود هستند. به عنوان یک دارای مزایا و محدودیت

اده از فنرهای های پرکاربرد در این حوزه، استفمثال، یکی از روش

فشاری است که امکان تزریق ماهواره به مدار با سرعت کنترل شده 

گیرند و با باز این فنرها در داخل سیستم قرار می .آوردرا فراهم می

 .[17] کنندشدن درب سیستم، ماهواره را به بیرون پرتاب می

فشرده نیز به عنوان یکی های مبتنی بر گازهای همچنین، سیستم

اند که اگرچه هزینه بیشتری های رهایش معرفی شدهدیگر از روش

دارند، اما کنترل بیشتری بر سرعت و جهت خروج ماهواره دارند و 

یکی دیگر از  .[9] کنندهای وارده کمک میبه کاهش شوک

دار از آلیاژهای حافظههای جدید معرفی شده، استفاده مزمکانی

تواند ماهواره را آزاد است که با استفاده از یک سیگنال حرارتی می

های بالا، هنوز در مراحل این روش با وجود قابلیت. [18] کند

آزمایشی قرار دارد و به دلیل نوپایی فناوری، قابلیت اطمینان آن 

تواند یست. با این حال، این روش میهای سنتی نبه اندازه روش

های رهایش و افزایش امنیت سیستم در برای کاهش شوک

برای اطمینان از پایداری  .های ارتعاشی بسیار کارآمد باشدمحیط

های دینامیکی و های رهایش، استفاده از تحلیلو ایمنی سیستم

های های مودال و بررسی فرکانساستاتیکی ضروری است. تحلیل

توانند به تعیین هایی هستند که مییعی سیستم از جمله روشطب

های تشدید نقاط ضعف ساختاری کمک کرده و از بروز پدیده

و  جو ای که توسطبه عنوان مثال، مطالعه .[19] جلوگیری کنند

همکاران انجام شده، نشان داده است که بررسی و تنظیم 

های ناخواسته و تواند از وقوع پدیدهیعی میهای طبفرکانس

ارتعاشات غیرقابل کنترل در سیستم جلوگیری کند و به حفظ 

های در پژوهش. [20] پایداری سیستم در شرایط پرتاب کمک کند

های المان محدود برای بررسی مقاومت اخیر، استفاده از تحلیل

  مورد توجه قرار گرفته است. و ماهواره هایشهای رای سیستمسازه

نشان داد که استفاده از تحلیل المان  انجام شده هایپژوهش

سازی دقیق بارهای وارده و تحلیل پاسخ تواند به شبیهمحدود می

ویژه در ها به. این روش[22 ,21] سیستم به این بارها کمک کند

ل بارهای تصادفی و سینوسی که در حین پرتاب به سیستم تحلی

توانند نقاط ضعف و قوت شوند، کارآمد هستند و میاعمال می

 . [23] سیستم را پیش از تولید نهایی مشخص کنند

                                                 
1 Unit 

، جهت به دلیل تأثیر جرم سازه در رفتار دینامیکی سیستم

هایی توسط فکور و سیستم پژوهش سازی چیدمان اجزاء یکبهینه

همکاران انجام شده است و در این راستا سه دسته روش جهت 

. در پژوهشی دیگر، فکور [24] اندجانمایی بهینۀ اجزاء ارائه کرده

سازی در جانمایی و و همکاران با توسعۀ الگوریتم ژنتیک، بهینه

 لیو تحل یطراح. [25] اندرا انجام دادهچیدمان اجزاء یک ماهواره 

در نظر گرفتن  ازمندین یمکعب یهاماهواره شیرها یهاستمیس

و  شیرها یهاسمیمکان ،یهندس یمتعدد از جمله طراح یهاجنبه

 ریاخ یها. پژوهش[26] است یکینامیو د یکیاستات یهالیتحل

 ،یساختار یهایسازنهیو به نینو یهاروش یحوزه، با معرف نیدر ا

با وزن کمتر، مقاومت بالاتر و دقت  ییهاستمیتا س اندردهتلاش ک

سخت  طیطور مؤثر در شرارا ارائه دهند که بتوانند به یشتریب

 . [5] پرتاب عمل کنند

گردد که بررسی یق بررسی شده مشخص میبا توجه به پیشینه تحق

های رهایش ماهواره مکعبی ای و تحلیل المان محدود سیستمسازه

در برابر بارهای پرتابگر کمتر مورد توجه محققان قبلی قرار گرفته 

است. بنابراین در این مقاله ضمن ارائه یک طراحی مناسب برای 

م ملاحظات سیستم رهایش ماهوارۀ مکعبی با درنظر گرفتن تما

 زمیمکان کی ،طراحی نیا مورد نیاز پرتابگر انجام شده است. در

که  داده شده است پولر توسعه نیپ هیبر پا دیجد یکیقفل مکان

 نی. ابخشدیبهبود م بپرتا طیقفل را در شرا یداریدقت و پا

از پرتاب،  یناش یارتعاش یقفل، علاوه بر تحمل بارها زمیمکان

به مدار  قیدر حفظ ماهواره تا لحظه تزر یربالات نانیاطم تیقابل

های المان محدود مورد نیاز شامل تحلیل تحلیل. کندیفراهم م

مودال برای استخراج فرکانس و شکل مودهای سیستم رهایش و 

 لیتحل نیهمچنهمچنین تحلیل ارتعاشات اتفاقی و سیسنوسی 

ه شود ک لحاص نانیاند تا اطمبه کار گرفته شده کیاستاتشبه

مختلف پرتاب  یقادر به تحمل بارها رهایش طراحی شده ستمیس

  ماهواره به مدار با دقت بالا است.  قیو تزر

سیستم رهایش  و اجزاء توصیف عملکرد 

 ماهواره

ها است که دارای شکل ظاهری ای از ماهوارهماهوارۀ مکعبی گونه

. به صورت استاندارد، هر استو هندسی مشابه با مکعب مستطیل 

کوچکتری ساخته شده است که ابعاد  1هایاهوارۀ مکعبی از واحدم

متر است. در سانتی 10ها یک مکعب به ضلع استاندارد این واحد
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شود و شناخته می Uادبیات علمی، هر واحد به اختصار با نماد

است از شش واحد مکعبی استاندارد ساخته   6𝑈ای که ماهواره

 شده است. 

از  یاشامل مجموعههای مکعبی وارهماه شیرها یهاستمیس

 کنندیصورت هماهنگ عمل مبه یهستند که همگ یدیکل یاجزا

نگه دارند و در زمان مناسب، آن را در مدار آزاد  منیرا ا اهوارهتا م

قفل و  یهازمینگهدارنده، مکان ۀاجزا شامل محفظ نیکنند. ا

 یاهستمیکنترل لرزش، و س یهاستمیعملگرها، س ،یآزادساز

سیستم رهایش ماهوارۀ مکعبی با هدف . هستند ینیو بازب یمنیا

کاربری دارد. لذا این  ۀ مکعبیایجاد واسط بین پرتابگر و ماهوار

های استاتیکی و دینامیکی وارد شده سیستم باید ماهواره را از بار

از طرف پرتابگر حفظ کرده و در زمان مطلوب، ماهواره را به مدار 

نشان داده شده  1شکل همانطور که در کند.  طراحی شده تزریق

در مرحلۀ اول، فنر طراحی شده در سیستم رهایش تحت  ؛است

اعمال شده توسط درب  فشاری نیروی وزن ماهواره و نیروی

گیرد. در مرحلۀ دوم از سیستم رهایش تحت فشردگی قرار می

درب قفل مکانیکی طریق عملکرد مکانیزم در زمان مطلوب، 

و بخشی از نیروی فشردگی فنر آزاد  کرده باز را یشسیستم رها

ماهواره به کمک انرژی  شود.میسازی ماهواره شده و موجب آزاد

. در کندحرکت میبه طرف درب سیستم رهایش  آزاد شدۀ فنر

های با بازگشت فنر به طول اولیه و اعلام سنسورین مرحله آخر

رعت مطلوب از تعبیه شده در درب سیستم رهایش، ماهواره با س

 گردد.پاد خارج شده و به مدار تزریق می

 

  توصیف عملکرد سیستم رهایش ماهواره: 1شکل 

 درخت کارکرد سیستم رهایش ماهواره -1-2

دهد که چگونه یک سیستم با ترکیب درخت کارکرد نشان می

دهد. با توجه به اینکه های مختلف، وظیفه خود را انجام میفعالیت

های مسیر محافظت از ماهواره در برابر بار سیستم رهایش وظیفۀ

پرتاب، اتصال به پرتابگر و رهاسازی ماهواره در مدار را دارد، درخت 

 شده است.  ارائه 2کارکرد آن در شکل 

 
 : درخت کارکرد سیستم رهایش ماهواره 2شکل 

 معماری فیزیکی و اجزاء سازندۀ سیستم رهایش -2-2

اصلی ترین وظیفۀ آن سیستم رهایش،  کارکردبر اساس درخت 

های مسیر پرتاب و تزریق ماهواره محافظت از ماهواره در برابر بار

های سازندۀ سیستم سیستمبه مدار مطلوب است. بر این اساس زیر

ها، سیستم کنترل رهایش ماهواره شامل محفظۀ نگهدارنده، عملگر

 های ایمنی و بازرسی در ادامه مطالعه شده است.لرزش و سیستم

 فظۀ نگهدارندهمح -1-2-2

است.  شیرها ستمیس یاجزا نیتراز مهم یکیمحفظه نگهدارنده 

ها و ها، شوکدر برابر تنش اهوارهمحافظت از م فهیمحفظه وظ نیا

محفظه  یدر طول پرتاب را بر عهده دارد. طراح دیشد یهالرزش

که بر آن اعمال ی گوناگون یروهایباشد که بتواند ن یاگونهبه دیبا

و  یکیمکان یها، لرزشبسیار زیاد یهاتاباز جمله ش شود،یم

ها از مواد سبک محفظه نیتحمل کند. معمولاً ا را ییدما راتییتغ

که  شوندیساخته م ومیتانیت ای ومینیآلوم یاژهایمانند آل یو مقاوم

دارند و هم مقاوم به فشار و حرارت هستند.  یکم چگالیهم 

 یبرا یکاف یز محموله، فضامحفظه نگهدارنده علاوه بر حفاظت ا

. در کندیرا فراهم مماهواره مختلف  یهاستمیسزیر هینصب و تعب

هستند  ینیبازب یهاها مجهز به پنجرهمحفظه نیها، امدل یبرخ

در مراحل قبل از پرتاب فراهم  اهوارهو کنترل م یتا امکان بازرس

ن امکا رایبرخوردار است، ز یادیز تیاز اهم تیقابل نیشود. ا

در  ژهیوصحت آن را به دییو تأ اهوارهق میدق تیمشاهده وضع

از  دیمحفظه با ن،یعلاوه بر ا .کندیحساس فراهم م یهاتیمأمور

 یهازمیبا مکان یراحتباشد که بتواند به یاگونهبه ینظر طراح

باعث  یریپذقیتطب نیشود. ا بیترک ماهواره شیمختلف قفل و رها

 یهاتابمختلف و پر یهاتیأمورها درمکه محفظه شودیم

محفظه  یهاوارهیضخامت د ،یاز نظر فن باشند. یچندگانه کاربرد

 یمهم یو استفاده از مواد جاذب شوک و لرزش از جمله پارامترها
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سطح  ن،ی. همچنشوندیآن در نظر گرفته م یهستند که در طراح

تماس ممکن با  نیباشد که کمتر یاگونهبه دیمحفظه با یداخل

حساس  زاتیبه تجه بیاز بروز هرگونه آس ارا داشته باشد تاهواره م

بسته  یهامعمولاً به صورت محفظه هامحفظه شود. یریجلوگ

محافظت  یخارج یروهایدر برابر ن اهوارهکه از م شوندیم یطراح

محفظه با مواد جاذب شوک  یموارد، سطح داخل ی. در برخکنندیم

ناخواسته به ماهواره  یهالرزشتا از انتقال  شودیم دهیپوش

 شود. یریجلوگ

 مکانیزم قفل و رهایش -2-2-2

 رهایش ترین اجزای سیستممکانیزم قفل و آزادسازی یکی از مهم

ها در طول مراحل پرتاب و اهوارهداشتن ماست که وظیفه نگه

ها در مدار را بر عهده دارد. این مکانیزم سپس آزادسازی دقیق آن

تواند ، زیرا هرگونه خطا در عملکرد آن میباید بسیار مطمئن باشد

باعث آزادسازی زودهنگام یا دیرهنگام محموله شود که منجر به 

 ۀمعمولاً به دو دست های قفلمکانیزم .شکست مأموریت خواهد شد

تقسیم  های الکترومکانیکیهای مکانیکی و قفلقفل اصلیِ

نر استفاده . در نوع مکانیکی، از قطعاتی مانند پیچ و فشوندمی

دارد و با آزادسازی نیرو، را در جای خود نگه می اهوارهشود که ممی

های الکترومکانیکی، سیگنال فرستد. در نوعرا به مدار می اهوارهم

بیشتر  .گشایی انجام شودقفل روند تا عملالکتریکی به کار می

از فنرهای فشاری بهره ها هردر ماهوا های قفل و آزادسازیسیستم

شده در فنر انرژی پتانسیل ذخیره برند که در لحظه آزادسازی،یم

 شود.باعث رهایش محموله می

 های مکانیکی و الکتریکی عملگر -3-2-2

 های رهایشعملگرهای الکتریکی و مکانیکی جزء حیاتی سیستم

آغاز فرآیند آزادسازی محموله را بر عهده دارند. ۀ هستند که وظیف

های کنترلی، مکانیزم قفل و الاین عملگرها با دریافت سیگن

 .کنندشده آزاد میرا در زمان تعیین اهوارهرهایش را فعال کرده و م

های کوچک عملگرهای مکانیکی معمولاً به صورت فنر یا پیستون

ها، یک نیروی مکانیکی به کمک کنند. در این سیستمعمل می

سمت شود و با آزاد شدن آن، محموله به فشار یا فنر ذخیره می

تر و شود. این نوع عملگرها معمولاً سادهبیرون پرتاب می

اعتمادتر هستند، اما ممکن است دقت بالای مورد نیاز برای قابل

عملگرهای الکتریکی،  .های حساس را نداشته باشندبرخی مأموریت

ها از از سوی دیگر، معمولاً دقت بیشتری دارند. این سیستم

و ل های قفسازی مکانیزمعالهای الکتریکی برای فسیگنال

ها این است کنند. یکی از مزایای این سیستمآزادسازی استفاده می

بندی شوند و امکان خطای توانند با دقت بیشتری زمانکه می

کمتری در رهایش محموله وجود دارد. در برخی موارد، عملگرهای 

کان شوند تا امهای کنترلی پیشرفته ترکیب میالکتریکی با سیستم

 .تر رهایش را فراهم آورندتنظیم دقیق

 سیستم کنترل لرزش -4-2-2

است.  هااهوارههای مهم در رهایش مکنترل لرزش یکی از چالش

 یهاشوند، لرزشها از سیستم رهایش خارج میاهوارههنگامی که م

ناشی از فرآیند رهایش ممکن است باعث اختلال در عملکرد 

وانند بر تجهیزات حساس، مانند تها میها شوند. این لرزشمحموله

ها یا حسگرهای دیگر تأثیر منفی بگذارند و حتی ها، دوربینآنتن

های رهایش به برای حل این مشکل، سیستمد. باعث خرابی شون

توانند ها میشوند. این مکانیزمهای کاهنده لرزش مجهز میمکانیزم

از  یشده ناش شامل دمپرهای مکانیکی باشند که نیروهای وارد

جلوگیری  اهوارهها به مها را جذب کرده و از انتقال آنلرزش

ها از مواد جاذب شوک استفاده کنند. همچنین، برخی سیستممی

 . رسانندرا به حداقل می شده کنند که نیروهای واردمی

 های ایمنی و بازبینیسیستم -5-2-2

های ایمنی و بازبینی نقش مهمی در تضمین عملکرد سیستم

ها برای جلوگیری از دارند. این سیستم م رهایشصحیح سیست

اند. رهایش ناخواسته و اطمینان از صحت عملیات طراحی شده

ها، مانیتورینگ وضعیت محموله یکی از وظایف اصلی این سیستم

و سیستم رهایش در طول مراحل مختلف پرتاب و قبل از رهایش 

در صورت  اند کهای طراحی شدههای ایمنی به گونهسیستم. است

بروز هرگونه خطا یا نقص، عملیات رهایش را متوقف کنند. این 

های ایمنی و سنسورهایی هستند ها معمولاً شامل سوئیچسیستم

کنند. و سایر پارامترهای حیاتی را بررسی می هاکه وضعیت قفل

طور خودکار اقدامات توانند بهها میدر برخی موارد، این سیستم

 .یا هشدارهایی به تیم کنترل ارسال کنند تصحیحی انجام دهند

 روند طراحی و تحلیل سیستم رهایش ماهواره  

 3شکل  روند مطلوب جهت طراحی و تحلیل سیستم رهایش در

نشان داده شده است. بر اساس این شکل، در گام اول جهت طراحی 

بایست الزامات و قیود هندسی ماهواره سازۀ سیستم رهایش می

های خورشیدی ماهواره تلورانس بین پنل و ماهواره برای مثال ابعاد

و سیستم هدایت کنندۀ ماهواره به خارج از پاد استخراج شود. در 
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ادامه، قیود هندسی پرتابگر مانند محل نصب و نحوۀ اتصال به 

شود. با ترکیب قیود پرتابگر و ماهواره یک مدل پرتابگر مشخص می

سازی سه بعدی مانند مدل هایافزارسه بعدی اولیه به کمک نرم

های ای که تحمل بارشود به گونهسالیدورک و یا کتیا ایجاد می

گیری در ارتفاع مداری مطلوب وارد شده به سازه حین پرتاب و قرار

های اجزاءمحدود افزاررا داشته باشد. سپس با استفاده از یکی از نرم

ان محدود مدل الم غیرهنظیر آباکوس، انسیس، نسترن و پترن و 

گردد. با وجود مدل المان محدود سازۀ سیستم رهایش ایجاد می

های استاتیکی و دینامیکی سیستم رهایش انجام تمامی تحلیل

های طبیعی در ها و فرکانسها، کرنشکه تنش شود. در صورتیمی

محدودۀ سازگاری و مطلوب نباشد، مجدداً سازۀ سیستم رهایش 

که طراحی صورت گرفته  . در صورتیردگیمورد باز طراحی قرار می

های استاتیکی و دینامیکی قیود مطلوب را برآورده سازیدر شبیه

را  فضاییهای کرد، سازه قابلیت ساخت و تست با رعایت استاندارد

 خواهد داشت.

 طراحی و جانمایی سازۀ سیستم رهایش ملاحظات 3-1

ده باید جهت موفقیت مأموریت ماهواره، سیستم رهایش طراحی ش

کلیدی جهت  ملاحظاتسازگار با الزامات پرتابگر و ماهواره باشد. 

 اشاره شده است:طراحی دقیق سیستم رهایش در ادامه 

ساز  سفتی و   ستحکام:  ستم رهایش  ا سی دارای  ماهواره باید ۀ 

وارد شتتده از ستتوی تحمل بارهای  و ستتفتی کافی برایاستتتحکام 

 .باشد پرتابگر

 به دبای  ینش تجهیزاتچ: جرمی و هندستتتی  اتمشتتتخصتتت

ممان اینرستتتی   و مرکز جرم مثل  هاییویژگیباشتتتد که  ایگونه

   محدودۀ مجاز قرار بگیرد. در و سیستم رهایش ماهواره

به منظور اطمینان از انبستتتاط و انقبا      انتخاب مواد خام:   

به هم نخوردن        هایش و  ماهواره و ستتتیستتتتم ر یکستتتان بین 

ار رفته در ساخت سیستم    های هندسی، جنس مادۀ به ک تلورانس

 رهایش با جنس مادۀ به کار رفته در ساخت ماهواره یکسان باشد.

به منظور جلوگیری از وقوع وپلینگ دینامیکی: کجلوگیری از 

کوپلینگ دینامیکی بین پرتابگر و سیستم رهایش، سازۀ مجموعۀ    

سفتی باید به گونه     ستم رهایش و ماهواره از نظر  شد که  سی ای با

های اول  های اول طولی و عرضتتتی آن از فرکانس  کانس حداقل فر  

 طولی و عرضی پرتابگر بیشتر باشد.

تمهیدات مناستتب جهت نصتتب ستتیستتتم اتصتتال به پرتابگر: 

رهایش بر روی پرتابگر دیده شتتود و همچنین دریچۀ دستتترستتی 

 مناسب برای مدارات الکترونیکی تعبیه گردد. 

 
 ایش ماهواره مکعبی: الگوی طراحی و تحلیل سیستم ره 3شکل 

 های اعمالی بر سازۀ سیستم رهایشارب 3-2

های وارد بر آن در طراحی سازۀ سیستم رهایش باید بر اساس بار

های گذاریها شامل باراین بار .آن گیرد طول چرخۀ عمر انجام

های حمل و نقل پرتابگر در مسیر رسیدن به مدار مطلوب و بار

و ترین بارهای اعمالی به ماهواره پرتاب مهممسیر بارهای  است.

  .باشندمیسیستم رهایش 

سیستم رهایش از طریق یک سازۀ واسط به پرتابگر متصل خواهد 

های وارد شده به سیستم رهایش در مسیر انتقال از زمین شد. بار

ترین باشد. اصلیبه ارتفاع مداری از نوع استاتیک و دینامیک می

مدت زمان پرتاب که در طراحی باید  های وارد شده به سازه دربار

 :[27] استدر نظر گرفته شود به شرح زیر 

 های شبه استاتیکشتاب -1-1-3

پیشرانش موشک عامل ایجاد یک نیروی نسبتاً ثابت در نیروی 

طول محور پرتابگر است. این نیرو در سه جهت اصلی بر حسب 

شود. این بارگذاری به سازی میهضریبی از شتاب جاذبۀ زمین شبی

 .گرددمرکز جرم سازه اعمال می

 ارتعاشات سینوسی -2-1-3

شی از        سی با فرکانس پایین نا سینو شات  های  مود کوپلینگارتعا

های مختلف پرتاب است.  پرتابگر و بارهای اعمالی در فازفرکانسی  

  .آورده شده است 4ر شکل پروفیل بارگذاری سینوسی د
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 [28] ت سینوسی پرتابگر سایوزارتعاشا :4شکل 

 ارتعاشات اتفاقی -3-1-3

،  های پرتابگرموتورموجود درارتعاشتتات  به علتارتعاشتتات اتفاقی 

ضا    آیرودینامیکی هاینیرو سیر حرکت پرتابگر در ف و  موجود در م

ستیکی   هاینیرو گردد. این بارگذاری از طریق رینگ ایجاد میآکو

شتود. یک  به ستازۀ ستیستتم رهایش و ماهواره منتقل می    پرتابگر

 .آورده شده است 5شکل  نمونه از این بارگذاری در

 
 [28] : ارتعاشات اتفاقی پرتابگر سایوز5شکل 

 شوک -4-1-3

سازه این پدیده به علت جدایش موتور هایی که قابلیت  ها و تمامی 

بیشتتترین ستتهم در   گردد.اد میگستتترش یا جدایش دارند، ایج

ستم رهایش مربوط به         سی سازۀ ماهواره و  شوک روی  بارگذاری 

حل  تابگر استتتت    مرا که برای      . جدایش پر بارگذاری  یل این  پروف

  .آورده شده است 6شکل  پرتابگر سایوز است در

 
 [28] : پروفیل بارگذاری شوک در پرتابگر سایوز6شکل

 های ترکیبیگذاریارب -2-3

لذا به منظور . باشندپوشانی زمانی میبارهای پرتاب دارای هم

 پوشش دادن این موضوع و اطمینان از صحت عملکرد سازه، تحلیل

 .گرددتحت بارگذاری ترکیبی انجام می سازه

 یاز بارها یبیپرتاب ترک طول مسیردر سیستم رهایش ماهواره 

 :است ریکه شامل موارد ز دینمایرا تجربه م ارتعاشی

 ترکیب ارتعاشات اتفاقی و بارهای شبه استاتیکی پرتابگر .1

و بارهای شبه استاتیکی  ینوسیترکیب ارتعاشات س .2

 پرتابگر

در سطح  یبارهای استاتیکی ناشی از ارتعاشات اتفاق .3

 یفیک

 بارهای استاتیکی ناشی از شوک .4

ختلف حالت م 78 در مجموعفوق  هاییبارگذار بیترکدر صورت 

به  دیماهواره با ۀ سیستم رهایشساز که شودایجاد میبارگذاری 

در مطرح شده  های بارگذاریحالتهمۀ در  تا شود یطراح یاگونه

روش محاسبۀ این . ردیگبقرار  و مجاز از لحاظ تنش منیا ۀمحدود

بر اساس روابط مایلز است که در ادامه بررسی شده ها بارگذاری

 است.

و  یارتعاشات اتفاق بیاز ترک یناش لگذاری معادبار  -1-2-3

  یکیشبه استات یبارها

( و RVLاز ترکیب ارتعاشتتتات اتفاقی )   ناشتتتی   بارگذاری معادل   

محاستتبه  لزیروابط مابه  توجهبارهای شتتبه استتتاتیکی پرتابگر با  

، در RVL یهاشتتتاب  تعیین جهت ،لزیروابط ما طبق. گردندیم

 ا هدف استخراجبرهایش ۀ سیستم تحلیل مودال ساز  دیباگام اول 

سی  مودها سازه    %90حدود  که شود ای انجام به گونه فرکان جرم 

با   در نهایت جرم انباشتتته شتتده در ستتازه بدستتت آید.   انبه عنو
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و با  هستتتتند  %2 یشتتتتر ازدارای جرم موثر بکه  یانتخاب مودهای

در جهات مختلف محاسبه  RVL یهاشتاب ،1معادلۀ استفاده از 

 :[29] شوندیم

(1) 
,

2
i i i eff iP f Q W g m


     

 

یب فرکانس طبیعی و مقدار        iWو if،1معادلۀ   در  به ترت

PSD  در مودi ام وQ    معادله   نی. در ااستتتتضتتتریب تقویت

,eff im
مقدار شتتتاب  gام و iجرم موثر بدستتت آمده در مود  

ستته در  RVL معادل یهاشتتتاب تینها در .استتتجاذبه زمین 

در  3با اعمال ضتتریب  دستتتگاه مختصتتات همچنین جهت اصتتلی

سبات آن   ساس نتایج آماری در  محا و  تعیین بارگذاری معادلبر ا

 :[29] شوندیسبه ممحا 2معادلۀ با استفاده از 

(2) 
2

,

3
i

eff i

P
RVL

m g
 




  

، بارهای  ستته جهت اصتتلی در  RVL یهاشتتتاببا تعیین 

شی  معادل  شات اتفاقی )  نا شبه  RVLاز ترکیب ارتعا ( و بارهای 

  (1)موجود در جدول  معادلات  استتتتاتیکی پرتابگر با استتتتفاده از     

 .شوندمحاسبه می

ناشی از ترکیب ارتعاشات اتفاقی و معادل  یبارها(: 1) جدول

 [29] بارهای شبه استاتیکی پرتابگر

حالت 

بارگذار

 ی

 در جهت) یطول

X) 

 در جهت) عرضی 

z) 

در ) عرضی

 (y جهت

    

8-1 AXQSL LATQSL 
2

2

LAT

LAT Y

QSL

RVL 




 

16-9 AXQSL 
2

2

LAT

LAT Z

QSL

RVL 




 
LATQSL 

24-17 
2

2

AX

AX X

QSL

RVL 




 
LATQSL LATQSL 

و  ینوسیارتعاشات س بیاز ترک یناش یکیاستات یبارها -2-2-3

 رتابگرپ یکیشبه استات یبارها

جهت تعیین بارگذاری معادل ناشتتتی از ترکیب ارتعاشتتتات         

ستاتیکی از معادلۀ )  سینوسی و بار    شود ( استفاده می 3های شبه ا

[29]: 

(3) Sine InputQS g Q SF  
 

Inputg(،3معادلۀ )در
بدستتتت  برابر با شتتتتاب  جهتدر هر  

شتتده به  وارد ستتینوستتیارتعاشتتات بارگذاری نمودار  روی زآمده ا

ستم رهایش   سبه   یعیاز طرف پرتابگر در فرکانس طب سی اول محا

به ترتیب ضریب   SFو  Q این معادله. در است جهت شده در آن  

مطابق با اسناد   نانیماط بی. ضر هستند  نانیاطم بیتقویت و ضر 

با    تابگر برابر  با     5/1پر ته   10 و ضتتتریب تقویت برابر  درنظر گرف

در جهات مختلف، بارهای   SineQS یهاشتاب  ۀمحاسب  با .شود یم

و بارهای شتتبه  ینوستتیاز ترکیب ارتعاشتتات ستت  ناشتتی معادل

  ند یآیدستتتت مبه  (2معادلات موجود در جدول )  استتتتاتیکی از  

[29]: 

و  ینوسیاز ترکیب ارتعاشات س ناشیمعادل  یبارها(: 2جدول )

 [29] بارهای شبه استاتیکی پرتابگر

حالت 

بارگذار

 ی

 در جهت) یطول

X) 

در ) عرضی

 (z جهت

در ) عرضی

 (y جهت

32-25 AXQSL LATQSL 
LAT

Sine LAT

QSL

QS 

 
 
  

40-33 AXQSL 
LAT

Sine LAT

QSL

QS 

 
 
  

LATQSL 

48-41 LAT

Sine AX

QSL

QS 

 
 
  

LATQSL LATQSL 

 یفیدر سطح ک یاز ارتعاشات اتفاق یناش معادل  یبارها -3-2-3

، سازه ایشسیستم ره در سطح کیفیدر آزمون ارتعاشات اتفاقی 

از  یشترب بلدسی  6 ارتعاشات اتفاقی در سطح گذاریتحت بار

گیرد. قرار میدو دقیقه موجود در اسناد پرتابگر به مدت  ریمقاد

حالت مانند روشی که  نیدر ا استخراج شده های معادلبار قدارم

که  اختلاف نیبا ا استدر محاسبه بارهای ارتعاشات اتفاقی پرتابگر 

پرتابگر چهار  ۀموجود در دفترچ PSD ریمقاداندازۀ  حالت نیدر ا

 . این آزمون در هر سه جهتشوندیدرنظر گرفته مبیشتر برابر 
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شود و انجام می مجزاماهواره به صورت سیستم رهایش  اصلی

جهت اصلی اعمال بار  %10در هر جهت برابر  زیبارهای جانبی ن

استاتیکی ناشی  ، بارهایبه این توضیحاتشوند. با توجه فر  می

ماهواره سیستم رهایش  یفیآزمون مدل ک یبرا یاز ارتعاشات اتفاق

 .[29] گردد( محاسبه می3)جدول با استفاده از روابط 

در سطح  یاستاتیکی ناشی از ارتعاشات اتفاق یبارها(: 3جدول )

 [29]کیفی 

حالت 

رگذاربا

 ی

در ) یطول

 (X جهت

در ) عرضی

 (z جهت

در ) عرضی

 (y جهت

56-49 0.1 LAT YRVL   0.1 LAT YRVL   LAT YRVL  
64-57 0.1 LAT ZRVL   LAT ZRVL  0.1 LAT ZRVL   
72-65 AX XRVL  0.1 AX XRVL   0.1 AX XRVL   

 از شوک یناش یکیاستات یبارها -4-2-3

مودهای موثر در  بعد از تعیین ناشتتتی از شتتتوکگذاری معادل بار

ضرب ن  سناد پرتابگر    ندرجشوک م  یروهایجهات مختلف، با  در ا

منتخب در درصتتد جرمی مودال ستتازه در مودهای   جهت در هر 

شتتوک وارد بر  ستتازی شتتدۀ نیروی معادل اندازۀ. دیآیت مدستتبه

از هر مود  آمدهنیروی بدست  بیشینه   مساوی با  جهتسازه در هر  

شوک وارد بر   سازی شدۀ   نیروی معادل با این توضیحات . باشد یم

 .[29] دشویمحاسبه م( 4معادلۀ )با استفاده از  جهتسازه در هر 

(4) ,eff i

Shock i

Total

m
g S

M
 

 

بدست شوک  یرویبرابر با مقدار ن جهتدر هر  iS 4ۀ معادلدر 

 از طرف پرتابگر در فرکانسشده  نمودار شوک وارد یاز رو آمده

eff,ۀ مذکورمعادل در نی. همچناست جهتدر آن منتخب  im
و  

TotalM  به ترتیب جرم موثر در مودi  سیستم رهایشام و جرم کل 

در جهات  Shockg یهاشتابتعیین  پس از در نهایت. هستند

معادلات موجود  طریق از شوک از یمختلف، بارهای استاتیکی ناش

 :[29] ندیآیدست مبه( 4) جدول در

 

 

                                                 
1 6 Unit 

 [29]شوک استاتیکی ناشی از  یبارها(: 4) جدول

حالت 

بارگذار

 ی

در ) یطول

 (X جهت

در ) عرضی

 (z جهت

در ) عرضی

 (y جهت

74-73   Shock LAT Yg   
76-75  Shock LAT Zg    
78-77 Shock AX Xg     

 6uطراحی سازۀ سیستم رهایش ماهواره  

قیود هندسی و الزامات مرتبط با پرتابگر و ماهواره به عنوان ورودی 

د. بر این اساس نشودر نظر گرفته می در طراحی سیستم رهایش

 هایی مطابقدارای زیر سیستم u61سیستم رهایش ماهوارۀ مکعبی 

فضایی اتحادیۀ  با توجه به اینکه در استاندارد خواهد بود. 7شکل 

های فضایی الزامات مشخصی جهت طراحی سازه( ECSSاروپا )

ات و الزام سیستم رهایش این بیان گردیده است، لذا در طراحی

  . قیود بررسی و تطبیق داده شده است

 
 : بخش های مختلف سیستم رهایش ماهواره مکعبی7شکل 

 مکانیزم هدایت کنندۀ ماهواره   1-4

های ماهواره چه روشی برای با توجه به اینکه در طراحی ستون

انتقال آن درون پاد در نظر گرفته شده است، مکانیزم هدایت کننده 

 مختلف باشد:به سه طریق تواند می

های استفاده از پین )خار(: در این حالت در ستون .1

ماهواره پین یا خار ایجاد شده و متناظر با آن در 

های سیستم رهایش جا خار یا مادگی پین طراحی ستون

های ساخت و گردد. در این روش پیچیدگیمی

گذاری دقیق جهت اطمینان از خروج ماهواره از تلورانس

 های اصلی خواهد بود. وب از چالشپاد در زمان مطل

کشوها در  مشابهدر این حالت دو زائده استفاده از زائده:  .2

 با سیستم رهایش هاشود و این زائدهماهواره طراحی می
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در این روش نیز به دلیل وجود  شوند.میدرگیر 

های ساخت و احتمال عدم انطباق در پیچیدگی

مطمئن های هندسی که منجر به خروج ناتلورانس

گردد، در این مقاله از این الگوی طراحی ماهواره می

 استفاده نشده است.   

 هردر ماهواره چهار ریل  در این روش استفاده از ریل: .3

ها در تماس با این ریل که ددار یک از وجوه خود

های بخشگیرند اما های سیستم رهایش قرار میستون

هایش نخواهند سیستم رتماسی با  ،بدنه ماهواره دیگر از

داشت. به دلیل قابلیت اطمینان بیشتر این روش نسبت 

های ساخت و به دو روش دیگر و عدم وجود پیچیدگی

های سیستم تولید در این روش، پیشبرد طراحی ستون

 باشد. رهایش در این مقاله مطابق با این روش می

به عنوان  های سیستم رهایشانجام شده برای ستون در طراحی

با استفاده از انرژی ذخیره  ماهواره، یستم هدایت فیزیکییک س

مسیر  ماهواره در  شده در فنر و با باز شدن درب سیستم رهایش،

های طراحی شده با ستون .یابدمشخصی به مدار مطلوب انتقال می

سازی در هندسۀ آن هدف کاهش جرم کل سیستم رهایش و بهینه

سازی شده سبک 8شکل  های وارده، مطابق بابا توجه به تنش

های طراحی شده توسط است. در قسمت فوقانی و انتهایی ستون

به صفحات بالا و پایین سیستم رهایش متصل  M3سه پیچ 

به عنوان سازۀ استحکامی نیز در ها( )ستون هاریل گردد.می

های هدایت کنندۀ سیستم رهایش نقش دارند لذا در طراحی ریل

های شبه استاتیکی و دینامیکی را گذاریماهواره باید تمامی بار

شود. ها با دقت بالایی انجام میمدنظر قرار داد، همچنین ساخت آن

هایی طراحی شده است که علاوه بر نقش ستون 8شکل  طبق

هدایت کنندۀ فیزیکی ماهواره به عنوان المان استحکامی سیستم 

 شود. نیز در نظر گرفته می

، در طراحی سازۀ اصلی سیستم رهایش چهار 8مطابق با شکل 

به صفحۀ   M4سازی شده، هر کدام از طریق سه پیچستون سبک

تحتانی پاد و به طور مشابه به صفحۀ فوقانی پاد اتصال پیچی 

با پوشش  7075نس آلومینیوم جها از این ستون خواهند داشت.

در  کننده تیهدا زمیمکاناست. مشخصات هندسی  سطحی آنودایز

 .ارائه شده است 5جدول 

 

 

 

 (مشخصات هندسی مکانیزم هدایت کننده 5جدول)

 ابعاد المان

407.9 ستون × 20 × 20mm 

260.3 صفحۀ تحتانی × 134
× 12mm 

 
 : هدایت کنندۀ ماهواره در سیستم رهایش8شکل 

های مختلفی که روی سیستم رهایش اتفاق با توجه به بارگذاری

ها وجود خواهد )ستون( در ریلافتد امکان وجود کمانش نیز می

داشت. لذا در بخش تحلیل و محاسبات فنی این مورد بررسی 

 گردیده است. 

ها با توجه به نشان داده شده است ریل 8شکل همانطور که در 

ای که امر ساخت به گونه اندبودجۀ جرمی سازه سبک سازی شده

. همچنین جهت اتصال مطمئن به ها دچار پیچیدگی نشودآن

25با ابعاد  شکلی یرینگ پرتابگر قطعات بیضو × 10 ×

12𝑚𝑚  سیستم ها طراحی شده است تا به کمک آن 9طبق شکل

از طریق دو پیچ این قطعات  به رینگ پرتابگر متصل گردد.رهایش 

M3 های سیستم رهایش متصل گشته و از طریق یک به ستون

قطعات ین ااستفاده از  به رینگ پرتابگر متصل خواهد شد. M6پیچ 

این مزیت را در طراحی ایجاد کرده است که در هنگام تنظیم مرکز 

 ها تغییر داد.توان محل اتصال را به کمک آنجرم می
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 : قطعۀ واسط بین سیستم رهایش و رینگ پرتابگر9شکل 

 دارندهمکانیزم نگه 2-4

های استاتیکی و دینامیکی برای محافظت از ماهواره در مقابل بار

سازی ماهواره و آزادبه آن در جهت طولی ماهواره اعمال شده 

 شود:های مختلفی استفاده میروش

ترین استفاده از فنر: استفاده از فنر مارپیچ فشاری ساده .1

راه برای رهایش ماهواره است. مزیت این روش پاسخ 

سریع آن در زمان باز شدن درب پاد است اما وجود آن 

 شود.باعث افزایش حجم سیستم رهایش می

استفاده از گاز: در این روش به کمک تخلیۀ گاز تحت  .2

گردد. با اینکه استفاده از فشار ماهواره به مدار تزریق می

شود این روش منجر به کاهش حجم سیستم رهایش می

بندی سیستم باعث پیچیدگی طراحی و اما نیاز به گاز

 ساخت خواهد شد. 

با استفاده از استفاده از آلیاژ حافظه دار: در این روش  .3

یک سیگنال حرارتی مقدار انرژی زیادی که در سیستم 

دار ذخیره شده، آزاد شده و های حافظهمبتنی بر آلیاژ

شود. به دلیل نوپا بودن این باعث رهایش ماهواره می

 تکنولوژی، قابلیت اطمینان این روش پایین است. 

که با ملاحظات علاوه بر این  ماهوارهسازی استفاده از گاز در آزاد 

بندی کل طراحی مطرح شده در تناقض است، همچنین نیاز به گاز

سیستم را دارد. با توجه به اینکه تغییرات فشار در طول مسیر 

های ترمودینامیکی از قبیل دما و پرتاب بسیار زیاد است، متغیر

حجم نیز به همان نسبت تغییر خواهند کرد، لذا پیچیدگی سیستم 

و قابلیت اطمینان سیستم کاهش خواهد یافت. از افزایش یافته 

دار قابلیت تغییر ساختار خود تحت های حافظهطرفی آلیاژ

های دمایی در قالب تنش یا حرارت هستند اما با توجه به محرک

های مشخصی نوپا بودن این تکنولوژی همچنین افزودن عملگر

رهایش  برای ایجاد تغییرات دما در سیستم، قابلیت اطمینان در

در طراحی سیستم رهایش ماهواره را دچار چالش خواهد کرد. لذا 

در این  از یک سیستم مبتنی بر فنر استفاده شده است.این مقاله 

در کنار  درب سیستم رهایش با ایجاد یک نیروی فشاری طراحی،

تحت فشردگی قرار  را نیروی وزن ماهواره، فنر طراحی شده

های ده شده در این مکانیزم متغیر. در طراحی فنر استفادهدمی

طول آزاد فنر و میزان  .نشان داده شده است 6ورودی در جدول 

فشردگی آن با توجه به هندسۀ سیستم رهایش در نظر گرفته شده 

 است. 

 های ورودی در محاسبات فنر متغیر (6)جدول

طول 

 (mmآزاد)

 فشردگی

(mm) 

جرم 

 (kgماهواره)

سرعت خروج 

 (m/sماهواره)

350 290 10 5/2 

در  و شدهاثر اصطکاک در نظر گرفته ن ،در محاسبات ثابت فنر

شرایط بی وزنی، معادلات پایستگی انرژی نوشته شده است. بر این 

مورد نیاز جهت انتقال ماهواره به خارج از سیستم  اساس ثابت فنر

 2/743( 7)طبق جدول  رهایش با توجه به جرم و سرعت خروج آن

 4فنر طراحی شده دارای قطر مفتول . آیدبدست می نیوتن بر متر

 10شکل . در [30] متر استمیلی 80متر و قطر متوسط میلی

. نشان داده شده استطراحی مکانیزم فنری نگهدارندۀ ماهواره 

ماهواره هنگام قرار گرفتن در سیستم رهایش از طریق سطح مقطع 

زۀ نگهدارندۀ فنر تماس خواهد داشت و به وسیلۀ های خود با ساریل

دهد. بسته شدن درب اینرسی خود، فنر را در حالت فشرده قرار می

سیستم رهایش نیز مانع آزاد سازی فنر خواهد شد و بدین ترتیب 

 شود.  ماهواره در سیستم رهایش مقید می

 مشخصات فنر طراحی شده  (7)جدول 

ثابت 

 فنر

(N/m) 

تعداد 

حلقه

 اه

 نیرو

(N) 

تنش 

برشی 

(MPa) 

قطر 

 مفتول

(mm) 

قطر 

 متوسط

(mm) 

2/743 8 260 881 4 80 
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 در سیستم رهایش دارنده ماهوارهمکانیزم نگه :10شکل 

های سازی مجموعۀ سیستم رهایش، ضخامت ورقدر راستای سبک

متر در نظر گرفته میلی 5/1به کار رفته در صفحات بالا و پایین آن 

همچنین به جهت جلوگیری از خمش در این صفحات شده است. 

هایی با مقطع دایروی در بین این دو صفحه از طریق اتصال ستون

پیچی طراحی شده است تا استحکام این زیر مجموعه را بیشتر 

کند. فنر تعبیه شده در این مکانیزم از طریق دو کمربند 

جه )آ( نشان داده شده است به و 11آلومینیومی که در شکل 

 گردد. انتهایی سیستم رهایش پیچ می

 
دارنده ماهواره در سیستم : جزئیات طراحی مکانیزم نگه11شکل 

 رهایش

شده  ارائه 8مشخصات هندسی اجزاء مکانیزم نگهدارنده در جدول 

 است. 

 (مشخصات هندسی مکانیزم هدایت کننده 8جدول)

 ابعاد المان

46 ستون تکیه گاه ماهواره × 18 × 18mm 

226.3 ۀ تحتانی و فوقاتیصفح × 110
× 1.5mm 

40 ستوت با مقطع دایروی × 4mm 

 سازۀ استحکامی 3-4

صفحات جانبی در سیستم رهایش ماهواره نقش بسیار مهمی ایفا 

عمل  مکمل ایکنند. این صفحات به عنوان یک عنصر سازهمی

های خمشی و در مقابل بار استحکام کلی سیستم راو  کنندمی

، صفحات جانبی به جهت استحکامیاز . دندهافزایش میپیچشی 

کنند که نیروهای وارد شده به عنوان یک عنصر باربر عمل می

توانند کنند. این نیروها میها منتقل میسیستم را به سایر قسمت

 های ترکیبیبارنیروهای گرانشی، فشار هوا، یا نیروهای ناشی از 

های استاتیک اریدر طراحی صفحات جانبی، باید به بارگذ .باشند

توانند تأثیر قابل ها میای شود. این بارگذاریو دینامیکی توجه ویژه

صفحات  .توجهی بر عملکرد و طول عمر سیستم داشته باشند

جانبی باید قادر باشند تحت نیروهای بسیار بالایی که در زمان 

در طراحی شود، کار کنند. رهایش ماهواره ایجاد میپرتاب و 

های استحکامی قطعاتی در نظر گرفته شده ی و ستونصفحات جانب

رینگ پرتابگر  به است که سیستم رهایش به وسیلۀ این قطعات

نشان   12شکل متصل خواهد شد. طراحی سازۀ استحکامی در 

وجود صفحات جانبی احتمال رخداد پدیده کمانش  داده شده است.

متر میلی 3را کم خواهد کرد. تمامی صفحات جانبی دارای ضخامت 

 شده است.  ارائه 9 ابعاد هندسی این صفحات در جدولهستند. 

 ( مشخصات هندسی صفحات استحکامی9جدول )

 ابعاد صفحه

411.5 جانبی در وجه بزرگ اتصفح × 248.3
× 3mm 

جانبی در وجه  اتصفح

 کوچک
411.5 × 122 × 3mm 
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 سیستم رهایش صفحات جانبی: 12شکل 

 ماهواره درب مکانیزم رهایش 4-4

ب سیستم رهایش ماهواره نقش بسیار مهمی در عملکرد کلی در

ای طراحی شود که در زمان این درب باید به گونه د.سیستم دار

مناسب و با دقت بالا باز شود تا ماهواره بتواند به درستی و بدون 

های اصلی در طراحی درب سیستم از چالش یکیگردد. تداخل رها 

لف است که بر روی آن اعمال های مخترهایش، مدیریت بارگذاری

، شوک، سینوسی، اتفاقیها شامل ارتعاشات این بارگذاریند. شومی

. با توجه به هستندهای فضایی شبه استاتیک، تغییرات دما و تابش

باز  ،اینکه آخرین مرحله در انتقال ماهواره به ارتفاع مداری مطلوب

فنر با  شدن درب سیستم رهایش و خروج ماهواره به کمک نیروی

سرعت در نظر گرفته شده در طراحی است؛ طراحی دقیق و تحلیل 

صحیح درب سیستم رهایش حیاتی خواهد بود. دیگر چالش موجود 

زاویه باز در طراحی درب سیستم رهایش زاویۀ باز شدن آن است. 

شدن درب سیستم رهایش ماهواره بسیار حیاتی است. این زاویه 

ه ماهواره بتواند به درستی و بدون ای تنظیم شود کباید به گونه

زاویه باز شدن  د. در صورتی کهها رها شوتداخل با سایر سیستم

خیلی زیاد باشد، ممکن است ماهواره با سایر  درب خیلی کم یا

 شکل . ها برخورد کند یا به مسیر نادرستی هدایت شودسیستم

 دهد.حی شده برای سیستم رهایش را نشان میدرب طرا13

                                                 
1 Pin Puller 

 
: نمای ایزومتریک درب مونتاژ شده روی سیستم 13شکل 

 رهایش

با توجه به اینکه باز شدن درب سیستم رهایش در مدت زمان بسیار 

افتد یک قطعه از جنس تفلون در محل لولای کوتاهی اتفاق می

ه نقش دمپر حین درب به سازۀ قرار داده شده است تا علاوه بر اینک

درجه در  120باز شدن درب را ایفا کند، زاویۀ باز شدن درب که 

به دلیل احتمال  .(14)شکل  نظر گرفته شده است را تأمین کند

بازگشت درب به دلیل وجود فنر پیچشی موجود در لولا، زاویۀ باز 

  درجه در نظر گرفته شده است.  120شدن درب 

 
 عۀ تفلونی : نمای ایزومتریک قط14شکل 

 سازی دربمکانیزم آزاد -1-1-4

ای استفاده شده سازی ماهواره از یک مکانیزم چند مرحلهجهت آزاد

است. مرحلۀ اول شامل دریافت سیگنال از پرتابگر، مرحلۀ دوم 

و باز شدن قفل مکانیکی  1پین پولر شامل عمل کردن عملگر

 موجود در درب و نتیجۀ آن باز شدن درب سیستم رهایش به کمک

های پیچشی به کار رفته در درب است. در مرحلۀ سوم فنر

با ایجاد یک  های موجود در قسمت انتهایی سیستم رهایشپلانجر



 یارتعاش یهایتحت بارگذار U 6 یماهواره مکعب شیرها ستمیس یکیمکان لیو تحل یطراح 
 

  

 /1404 ابستانتو  اربه اول،، شماره پنجم سال –دوفصلنامه علوم، فناوری و کاربردهای فضایی  139

 

 

به کمک انرژی پتانسیل ذخیره شده در فنر  ها ونیروی اولیۀ به فنر

 . شوندمیسازی ماهواره از درون محفظۀ نگهدارنده باعث رها

 
 ماهوارهسازی ای در آزاد: مکانیزم چند مرحله 15شکل 

جهت اطمینان از ایجاد نیروی فشاری کافی روی ماهواره، چهار 

ها با توجه به اینکه پیچمحل جای پیچ روی درب ایجاد شده است. 

ویژگی انتقال نیرو نیز دارند، با بهرمندی از این ویژگی، نیروی 

فشاری لازم جهت تثبیت طولی ماهواره درون محفظۀ نگهدارنده و 

شود. طراحی صورت گرفته در تأمین نیروی فشاری لازم ایجاد می

 نشان داده شده است.  16 شکل

 
: تأمین نیروی فشاری با استفاده از ویژگی انتقال نیروی 16شکل 

 پیچ

قفل مکانیکی طراحی شده روی درب سیستم رهایش دو وظیفۀ 

اره حیاتی را به عهده دارد. وظیفۀ اول آن جلوگیری از خروج ماهو

از سیستم رهایش در طول مسیر پرتاب و تأمین بخشی از نیروی 

سازی فنر است. دومین وظیفۀ آن باز فشاری لازم جهت فشرده

شدن صحیح و کامل بدون برخورد به ماهواره است. در این راستا 

ای طراحی یک قفل مکانیکی مبتنی بر یک مکانیزم چند میله

پین پولر جهت افزایش عدد  از دو 17گردیده است. طبق شکل 

ها این پین پولر قابلیت اطمینان باز شدن درب استفاده شده است.

کنند. در صورتی که به هر علتی یکی از به صورت موازی عمل نمی

ها عمل نکرد، دیگری با سیگنال پرتابگر عمل کرده و مکانیزم آن

 کند.قفل درب را فعال می

ای و کانیزم چند میلهبر اساس یک م طراحی شده قفل مکانیکی 

 سمت با دریافت سیگنال رهایش ماهواره از ترکیب آن با پین پولر 

کرده و در کسری از ثانیه، با خارج کردن پرتابگر شروع به کار 

های قرار داده شده بین درب سیستم رهایش و صفحۀ فوقانی پین

 کند.آن، درب را به کمک فنر پیچشی موجود در لولا باز می

 
 سازی دربای در آزاد: مکانیزم چند مرحله17شکل

260.3درب طراحی شده دارای ابعاد  × 155 × 18𝑚𝑚 

قفل مکانیکی طراحی شده در گام اول با ، )آ(18در شکلاست. 

لینک قرمز رنگ به سمت بالا  ،هاعمل کردن یکی از پین پولر

)ب((. دو لینک پیرو در اثر حرکت این  18شود )شکل کشیده می

یکدیگر نزدیک شده و پین قرار گرفته بین درب و صفحۀ لینک به 

زیرین آن خارج شده و درب با استفاده از فنر پیچشی قرار داده 

 گردد. شده در لولای آن باز می

 
 سازی درب: قفل مکانیکی در آزاد18شکل
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 جنس سازۀ سیستم رهایش 5-4

هایی که در صنعت فضایی ساخته و کاربری دارند، الزامات سازه

ها باید مطابق با استاندارد ای دارند و انتخاب آنگیرانه سخت

به دلیل  7075باشد. آلیاژ آلومینیوم  (ECSS) فضایی اتحادیه اروپا

استحکام بالا در کنار چگالی مناسب، امکان آنودایز، شکل پذیری 

کاری به عنوان مادۀ خام مورد استفاده در طراحی و قابلیت ماشین

مشخصات  10 جدولدر شده است.  سیستم رهایش استفاده

   .درج شده استاستفاده شده  7075مکانیکی آلیاژ آلومینیوم 

 7075مشخصات مکانیکی آلومینیوم  (10)جدول 

 ماده

چگالی) 

کیلوگرم 

بر متر 

 مکعب(

مدول 

 الاستیسیته

 )گیگا

 پاسکال(

مدول 

 برشی

 )گیگا

پاسک

 ال(

ضر

یب 

پوا

 سون

تنش 

 تسلیم

 )مگا

پاسک

 ال(

 آلومینیوم

7075 
T6 

2810 7/71 9/26 
33/

0 
503 

یکی از پارامترهای مهم در طراحی سیستم رهایش مشخصات مرکز 

جرم است. در طراحی صورت گرفته تا حد امکان بایستی سعی 

نمود که مرکز جرم در راستاهای جانبی در مرکز قرار گیرد و 

کمترین انحراف را از مرکز هندسی سیستم رهایش داشته باشد. 

مشخصات مرکز جرم سیستم رهایش طراحی شده ، 11ول در جد

گردد که مرکز با توجه به این جدول مشاهده می ارائه شده است.

جرم سیستم رهایش کمترین انحراف را نسبت به مرکز هندسی در 

 دارد.  (x , y) راستاهای جانبی

 ( مشخصات مرکز جرم سیستم رهایش11جدول )

 X Y Z محور
مقدار) میلی 

 متر(
1/0- 41/0 

05/22

1 

تحلیل المان محدود سیستم رهایش ماهوارۀ  

 مکعبی

ای های سازهلازم است که تحلیل، جهت اطمینان از صحت طراحی

گونه تحلیل روی روی سیستم رهایش انجام گیرد. پیش از انجام هر

 سیستم رهایش لازم است که مدل المان محدود آن آماده شود. 

مطابق با  افزار انسیسیش در نرممدل المان محدود سیستم رها

ترین بخش در تولید مدل المان . مهمه استایجاد شد 20شکل 

های بندی آن است. چرا که جوابمحدود سیستم رهایش، مش

بدست آمده از یک مدل المان محدود همواره به نوع مش و چگالی 

جهت اطمینان از  المان محدود سازیدر مدل مش وابسته است.

های استفاده شده در تعداد المان از تایج تحلیلاستقلال ن

بندی هندسۀ سیستم رهایش، تحلیل حساسیت مش انجام شبکه

های طبیعی اول تا سوم سیستم شده است. در این تحلیل فرکانس

 رهایش با یازده اندازۀ مش مختلف استخراج شده است. در

که  ای کاهش دادها را به اندازهبایست چگالی مشبندی میمش

نتایج  به مقدار مشخصی همگرا گردد. های اول تا سومفرکانس

 ها از تعداددهد که تعداد المانحاصل شده از این تحلیل نشان می

سازی مدل در (.19شکل) رسدبه همگرایی می 54000 تقریباً

 برای تمامی قطعات مکعبیالمان محدود سیستم رهایش از مش 

طبق تحلیل ای استفاده شده هتعداد المان استفاده شده است.

است. جرم مدل المان محدود دقیقاً با مدل  54097 حساسیت مش

افزار سالیدورک یکسان است. جرم سیستم آماده شده در نرم

در طراحی  تصنعی گرم و جرم ماهوارۀ که به صورت 3902رهایش 

گرم است. مدل المان محدود آماده  10447قرار داده شده است نیز 

 نشان داده شده است. 20شکل در افزار مشده در نر

 
 تحلیل حساسیت مش:19شکل

 المان محدود سازیفرضیات مدل -1-5

با توجه به نحوۀ قرارگیری ماهواره درون سیستم رهایش، ارتباط 

ها، درب سیستم رهایش ماهواره با سیستم رهایش از طریق ستون

یچی و مکانیزم نگهدارنده است. بدین علت که هیچ گونه اتصال پ

ها وجود ندارد و اصطکاک در نظر گرفته نشده است، در این قسمت
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عدم ارتباط ماهواره با این وجوهات سیستم رهایش از طریق قید 

تعریف شده است. تمامی اتصالات پیچی بین اجزاء سیستم  جدایش

تعریف شده است. تمام درجات آزادی نودهای  1رهایش از نوع تیر

نگ پرتابگر برابر با صفر درنظر گرفته موجود در محل اتصال به ری

های مختلفی بر روی سیستم رهایش توسط بارگذاریشده است.  

شود )شامل شوک، ارتعاشات اتفاقی، ارتعاشات پرتابگر اعمال می

به تحلیل سیستم  مقالهفرکانس پایین و شبه استاتیک(. در این 

، سینوسیشات ، ارتعاهای ناشی از ارتعاشات اتفاقیرهایش در اثر بار

شود. پرداخته می گذاری شبه استاتیکی و تحلیل کمانشبار

هایی که باید بر روی سیستم ترین تحلیلهمچنین یکی از مهم

رهایش گرفت، تحلیل مودال است. جهت جلوگیری از کوپلینگ 

 بین پرتابگر، ماهواره و سیستم رهایش دینامیکی و پدیدۀ تشدید

م رهایش بیشتر از ماهواره و پرتابگر های طبیعی سیستباید فرکانس

ها اهمیت دارد. های طبیعی و شکل مودباشد. لذا استخراج فرکانس

 آورده شده است.   12الزامات فرکانسی پرتابگر و ماهواره در جدول 

 
 : مدل المان محدود سازۀ سیستم رهایش20شکل 

 پرتابگر و ماهواره فرکانسی (مشخصات الزامات12جدول )

 مقدار جهت آیتم

 الزامات فرکانس )هرتز(
 65 طولی

 25 عرضی

                                                 
1 Beam 

های طبیعی ارتعاشات مقید سیستم رهایش در مقادیر فرکانس

با توجه به این جدول مشاهده داده شده است.  ارائه 13جدول 

میگردد که مقادیر فرکانس طبیعی عرضی و طولی سیستم رهایش 

نابراین پدیده تشدید طراحی شده از الزامات پرتابگر بیشتر است و ب

 بین سیستم رهایش و پرتابگر اتفاق نخواهد افتاد.

 های طبیعی سیستم رهایش( فرکانس13جدول)

 )هرتز( مقدار شماره مود

1 55/199 

2 86/199 

3 99/264 

4 1/278 

5 78/376 

6 04/414 

 تحلیل ارتعاشات اتفاقی -2-5

ر اثر سازه دتحمل  تیقابلهدف از تحلیل ارتعاشات اتفاقی 

پروفیل بارگذاری ارتعاشات های اتفاقی حین پرتاب است. بارگذاری

و  21شکلدر  ECSSمطابق با استاندارد  در سطح کیفی اتفاقی

 .شده است ارائه 14جدول 

 

 : پروفیل بارگذاری ارتعاشات اتفاقی21شکل

 ارتعاشات اتفافیبارگذاری  ( طیف 14جدول)

)/Hz2PSD (g فرکانس)هرتز( 

0212/0 20 

1748/0 100 

1748/0 850 
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0256/0 2000 

14/72 gRMS 

، ارتعاشی هایهای فرکانسی در تحلیلدر ادامه جهت بررسی پاسخ

و  انتخاب شده است 22مطابق با شکل  Cو  Bو  Aسه نقطۀ 

منتقل شده در هر و همچنین ارتعاشات سینوسی ارتعاشات اتفاقی 

ر پاسخ آنها ترسیم گردد و نمودایک از این نقاط محاسبه می

 شود.می

 

های در نظر گرفته شده برای محاسبه پاسخنقاط  :22شکل 
 در سیستم رهایش یهای ارتعاشفرکانسی در تحلیل

نتایج بدست آمده از تحلیل ارتعاشات اتفاقی در سه نقطۀ مذکور 

دهند این مقادیر نشان میاست.  15و جدول  23شکل مطابق با 

، اتفاقی ارتعاشات تلف تحت تأثیر بارگذاریکه سیستم در نقاط مخ

 اتفاق افتاده A های متفاوتی دارد. بیشترین پاسخ در نقطهپاسخ

درب است که اتصال آن از  این نقطه به دیکیبه دلیل نزکه است 

 طریق مکانیزم قفل مکانیکی به بدنه انجام شده است. 

 

 نتایج تحلیل ارتعاشات اتفاقی :23شکل 

 ج تحلیل ارتعاشات اتفاقی( نتای15جدول)

 نقطه Gبرحسب  RMSمقدار 

561/21 A 

978/18 B 

231/16 C 

 تحلیل ارتعاشات سینوسی  -3-5

پروفیل بارگذاری ارتعاشات سینوسی در سطح پروازی برای راستای 

آورده شده  25شکل و راستای جانبی در  24شکل محوری در 

 .است

 
 راستای محوری : پروفیل بارگذاری ارتعاشات سینوسی 24شکل
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 : پروفیل بارگذاری ارتعاشات سینوسی راستای جانبی25شکل 

و ماهواره از بارگذاری سینوسی بر سازۀ سیستم رهایش  نتایج حاص

مطابق با این اشکال شده است.  ارائه 27شکل  و 26شکل در 

در راستای  Aدامنۀ پاسخ در نقطۀ گردد که حداکثر مشاهده می

 متر بر مجذور ثانیه 24/10و  2/15 یب برابر باطولی و جانبی به ترت

حداکثر دامنۀ پاسخ در راستای طولی و جانبی  Bدر نقطۀ  است.

است. همچنین متر بر مجذور ثانیه  12/10 و 08/15برابر به ترتیب 

حداکثر دامنۀ پاسخ در راستای طولی و جانبی به ترتیب  Cدر نقطۀ 

با توجه به ور ثانیه است. متر بر مجذ 02/10 و 01/15برابر برابر 

های طبیعی سیستم رهایش فاصله زیادی با محدوده فرکانس اینکه

پاسخ  دارند، هرتز( 100الی  5فرکانس ارتعاشات سینوسی )

سیستم به شتاب وارده اختلاف بسیار ناچیزی با مقدار ورودی در 

 دارد.  راستای طولی و جانبیهر دو 

 

 در جهت طولی  ی سینوسی: نتایج حاصل از بارگذار26شکل 

 
 : نتایج حاصل از بارگذاری سینوسی در جهت جانبی27شکل 

 سیستم رهایش یتحلیل شبه استاتیک -4-5

جهت اطمینان از استحکام سازۀ سیستم رهایش ماهواره در      

های ترکیبی  مطرح شتتده در طول مستتیر پرتاب، تحلیل  برابر بار

در بخش براستتاس آنچه که  استتتاتیکی انجام شتتده استتت. شتتبه 

حالت مختلف بارگذاری  78ی گردید، س های ترکیبی برربارگذاری

و ستتیستتتم رهایش در طول مستتیر پرتاب اتفاق     وارد بر ماهواره

ستاتیکی، لازم     افتدمی شبه ا صحیح تحلیل  . بنابراین جهت انجام 

در این مقاله  ود.استتت بدترین حالت بارگذاری در نظر گرفته شتت 

سیستم   توزیع تنش فون مایزز در کل ها هریک از این حالت برای

بارگذاری  هایحالت در بین تمامد. یماهواره استخراج گرد رهایش 

که  65حالت  یبارگذارماهواره، ستتیستتتم رهایش مختلف وارد بر 

به عنوان در اثر ارتعاشات اتفاقی در سطح کیفی ایجاد شده است      

ته گرد       نیتریبحران ناخ لت شتتت قدار این   16جدول  در  .دی حا م

ست  بارگذاری  شده ا شکل   .درج  توزیع تنش فون مایزز در  28در 

نشتتان داده   65ماهواره در اثر بارگذاری حالت ستتیستتتم رهایش  

شود که حداکثر تنش فون این شکل مشاهده می  طبقشده است.   

ست  محل اتصال به رینگ پرتابگر  مایزز ایجاد شده در  مقدار آن  .ا

با توجه به این تحلیل لذا . مگاپاستتتکال استتتت172برابر با تقریباً 

شخص می  ستم رهایش     در کل  جادیحداکثر تنش اکه  شود م سی

 7075 ومینیآلوم میاز تنش تستتل ،یحالت بارگذار نیتریدر بحران

ست، کمتر    500که برابر با  سکال ا شد می مگاپا ۀ  ساز  نی. بنابرابا

ستم رهایش   وارد  یبارگذار مختلف حالت 78 امماهواره در تم سی

 بنابراین. قرار دارد ۀ ایمن و مجاز حد تنشن در محدودبر آشتتده 

سیستم رهایشِ     شده توانایی تحمل بارهای مختلف   سازۀ  طراحی 

را دارد و در اثر بارهای ناشتتی از پرتاب آستتیبی   گرناشتتی از پرتاب

 .گرددماهواره ایجاد نمی سیستم رهایشدر
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 )حالت بارگذاری شبه استاتیکیترین حالت بحرانی( 16جدول)
65)  

 𝑿 𝒀 𝒁 محور

 15/18 9/4 9/4 (g) شتاب

 
حاصل از تحلیل شبه استاتیکی تنش فون مایزز : 28شکل 

 (65در بحرانی ترین حالت بارگذاری )حالت  سیستم رهایش

 تحلیل کمانش  -5-5

قطعات  ماهواره در حین پرتاب و زمانی که از طریقسیستم رهایش 

ر معر  نیروهای د ،پرتابگر متصل است به بیضوی طراحی شده

ازحد  واسطه اعمال نیروهای فشاری بیش. به گیردمیقرار  یمختلف

مستعد  های آنسازۀ سیستم رهایش به ویژه ستوندر حین پرتاب 

. به وجود آمدن هستندایجاد پدیده کمانش و تغییر شکل ناخواسته 

ۀ سیستم تواند باعث تخریب کلی سازای میاین مود واماندگی سازه

های ناخواسته دقت واسطه تغییر شکل یا به و دهش رهایش

قرار تحت تأثیر حسگرها و دیگر اجزای متصل به سازه را ، عملگرها

در زمان پرتاب مأموریت شود.  و درنتیجه باعث از دست رفتنهد د

ی وارد بارهای مختلفسیستم به  رتابگر و رینگ واسط آناز طریق پ

اند باعث ایجاد کمانش در تومؤلفه فشاری این بارها میشود. می

گردد. صفحات جانبی ها یا ، نظیر ستونء سازۀ سیستم رهایشاجزا

حداکثر بار  لازمبنابراین جهت جلوگیری از بروز پدیده کمانش 

وارده به سیستم رهایش در نرم افزار انسیس اعمال شود و مقادیر 

در صورتی که  ویژه کمانش تحت بارگذاری وارده محاسبه شود.

د، بدین معنی است نباش از یک شده بزرگتر استخراجیر ویژۀ مقاد

که طبق تحلیل امکان رخداد پدیدۀ کمانش در سازه وجود نخواهد 

دو  حاصل از تحلیل کمانش و استخراج مقادیر ویژه یجهداشت. نت

 29در شکل ی ترین حالت بارگذارمود ابتدایی آن بر اثر بحرانی

شود که ن شکل مشاهده مینشان داده شده است. مطابق با ای

                                                 
1 ADMS 

 2/70و  8/68مقادیر ویژه مود اول و دوم کمانش به ترتیب برابر با 

است. بنابراین با توجه به اینکه مقادیر ویژه کمانش تحت 

تر از یک است، بنابراین امکان ترین حالت بارگذاری بزرگبحرانی

 رخداد واماندگی کمانش در سازۀ سیستم رهایش وجود ندارد.

 
 : نتایج حاصل از تحلیل کمانش سیستم رهایش29 شکل

تحلیل دینامیکی مجموعۀ سیستم رهایش و  

 ماهواره

های سینماتیکی همچون سرعت و پارامتر و تحلیل جهت بررسی

از لحظۀ دستور خروج  مجموعۀ سیستم رهایش و ماهوارهشتاب در 

و 1ادمزنرم افزار ، از تا لحظۀ تزریق ماهواره به مدار مطلوب

 استفاده شده است. نین نرم افزار انسیسهمچ

 تحلیل دینامیکی با استفاده از نرم افزار ادمز -1-6

سازی مدل است. این گام اول در تحلیل این مجموعه، آماده 

قسمت در سه مرحله به ترتیب، ایجاد الگو، ایجاد زیرسیستم و 

سازی سازی انجام شده در فرآیند شبیهمدل گردد.مونتاژ انجام می

فنر بوده چرا که در طراحی سیستم رهایش  –ی بر مدل جرم مبتن

سازی فنر طراحی در این شبیهاز ایزولاتور استفاده نشده است. 

های سینماتیکی شده و متغیر سازیمدل 7 و 6شده در جدول 

ماهواره از جمله سرعت و شتاب آن در محور طولی پاد محاسبه 

مرکز جرم ماهواره زمان  -نمودار سرعت  28شکل در شده است. 

با نمودار استخراج شده شده است.  ارائهدر جهت محور طولی پاد 
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تقریب خوبی محاسبات انجام شده برای سرعت ماهواره در جدول 

 کند.را بیان می 6

 
 در هنگام خروج از پاد: نمودار سرعت زمان ماهواره 30شکل 

ثابت به طور کلی با سرعت حرکت سازی، به فرضیات مدل با توجه

شکل  در موجود زمان –نمودار مکان این امر در شود، می محسوب

( نیز 32شکل ) زمان –نشان داده شده است. نمودار شتاب  31

بیانگر همین موضوع است. غیر از لحظۀ باز شدن درب پاد و 

دهد، مابقی لحظات سازی فنر که تکانه اولیه به سیستم میآزاد

 ده است.اتفاق افتاحرکت با سرعت ثابت 

 

  زمان مرکز جرم ماهواره –: نمودار مکان 31شکل 

 
 زمان مرکز جرم ماهواره –: نمودار شتاب 32شکل 

ارائه شده  مرکز جرم ماهواره یجنبش ینمودار انرژ 33شکلدر 

پایستگی انرژی در سیستم و نبود اتلاف است. مطابق با این شکل 

ای مرکز جرم یهسرعت زاو 34شکل در . مشهود استانرژی در فضا 

مطابق با این . نشان داده شده استماهواره حول محور طولی پاد 

در لحظات اولیۀ باز شدن درب پاد به دلیل تلورانس موجود شکل، 

ای در های پاد چرخش لحظهماهواره و ریل ۀهای سازبین ستون

ای به پایداری ماهواره ایجاد شده اما پس از آن سرعت زاویه

 رسد. می

 
 : نمودار انرژی جنبشی مرکز جرم ماهواره 33لشک

 
 ای  مرکز جرم ماهوارهسرعت زاویه :34شکل

 تحلیل دینامیکی با استفاده از نرم افزار انسیس -2-6

های دینامیکی، در این بخش تحلیلسنجی نتایح جهت صحت

حاصل از تحلیل دینامیکی سیستم رهایش با استفاده از نرم نتایج 

سنجی می گردد. در این راستا افزار انسیس صحتبا نرم افزار ادمز، 

سازی خروج ماهواره از سیستم شبیه نرم افزار انسیسبا استفاده از 

رهایش انجام شده است. تماس بین ماهواره و سیستم رهایش بدون 

اصطکاک در نظر گرفته شده است. ثابت فنر محاسبه شده در بخش 

های ماهواره و یلطراحی نیز به صورت المان فنر بین مقطع ر

زمان و شتاب  -سیستم رهایش تعریف شده است. نمودار سرعت 

 36و  35های رهایش در شکل مزمان خروج ماهواره از سیست -

نتایج گردد که . با توجه به این اشکال مشاهده میشده است ارائه

بسیار خوبی  تطابقحاصل یافته از تحلیل به کمک نرم افزار انسیس 

که این امر بیانگر  انجام شده با نرم افزار ادمز دارد سازیبا شبیه

 های دینامیکی انجام شده است.صحت تحلیل
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با  خروج ماهواره از سیستم رهایشزمان  –نمودار سرعت : 35شکل 

 استفاده از نرم افزار انسیس

 

با استفاده از نرم  زمان مرکز جرم ماهواره –: نمودار شتاب 36شکل 

 افزار انسیس

 جه گیرینتی

های اخیر استفاده از پاد به عنوان یک سیستم رهایش در سال

های مکعبی افزایش چشمگیری داشته است. در مطلوب در ماهواره

واقع پاد به عنوان یک واسط بین ماهوارۀ مکعبی و پرتابگر، وظیفۀ 

مهم جدایش و تزریق ماهواره در مدار مورد نظر را به عهده دارد. 

اهواره در طول فرآیند پرتاب، انواع به سیستم رهایش م

شود و بایستی های مختلف دینامیکی و استاتیکی وارد میبارگذاری

های این سیستم رهایش توانایی محافظت از ماهواره و زیرسیستم

ای اری وارده را داشته باشد. بنابراین بررسی سازهذآن در برابر بارگ

اطمینان از صحت  و تحلیل المان محدود این سیستم رهایش برای

باشد. در های مکعبی بسیار حائز اهمیت میعملکرد آن در ماهواره

ای یک سیستم رهایش مناسب برای این مقاله ابتدا طراحی سازه

مرتبط با ماهواره و  ملاحظاتماهواره مکعبی با درنظر گرفتن 

با توجه به وظیفۀ سیستم رهایش در برابر  .شده استپرتابگر ارائه 

از ماهواره یک قفل مکانیکی مبتنی بر پین پولر و مکانیزم محافظت 

سپس تحلیل المان محدود سیستم  ای طراحی گردید.چند میله

، ارتعاشات اتفاقی، رهایش طراحی شده شامل تحلیل مودال

. گردید ارائه و کمانش شبه استاتیکی تحلیل ارتعاشات سینوسی،

د که سیستم رهایش های المان محدود انجام شده نشان دادنتحلیل

طراحی شده، الزامات فرکانسی مربوط به پرتابگر را برآورده 

های کاری پرتابگر نماید و بنابراین پدیده تشدید در اثر فرکانسمی

های ارتعاشات افتد. همچنین تحلیل در ماهواره مکعبی اتفاق نمی

اتفاقی و سینوسی انجام شده اثبات نمود که پاسخ فرکانسی ایجاد 

ه در سیستم رهایش در اثر بارهای پرتابگر در محدوده مجاز شد

قرار دارد و بنابراین سیتم رهایش طراحی شده استحکام لازم برای 

های مختلف آن در طول پرتاب را محافظت از ماهواره و زیرسیستم

افزار سازی دینامیکی سیستم رهایش در نرمدارد. در نهایت مدل

ی سینماتیکی سیستم از لحظۀ باز هابا هدف بررسی متغیر ادمز

شد. همچنین شدن درب پاد تا لحظۀ تزریق ماهواره به مدار انجام 

های دینامیکی به کمک نرم افزار انسیس صحت نتایج تحلیل

سنجی گردید و مشاهده شد که تطابق بسیار خوبی بین نتایج 

  دینامیکی نرم افزاز ادمز با نرم افزار انسیس وجود دارد.
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Abstract 
In this paper, an improved pulse repetition frequency selection method for the 

spaceborne synthetic aperture radar is proposed, where the design considerations of the 

other system parameters including antenna dimensions, azimuth and range resolution, 

pulse width, swath width, incidence angle / look angle, orbital altitude and local radius 

of the earth are taken into account. In the proposed method, in addition to the ability to 

change the incidence angle, the effects of changes in the orbital altitude and the local 

radius of the earth are also considered in the design. Also, in this method, in order to 

stabilize the transmitted power, the design for constant duty cycle mode can be done 

accurately, which can be very important in a practical system. Also, by using fixed duty 

cycle in the proposed method, the range of available pulse repetition frequency values 

and incidence/look angles will significantly be increased. Finally, for a typical system, 

the results of computer simulation and design using the proposed method for the both 

constant duty cycle and constant pulse width modes are given, which confirms the above 

capabilities. 
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 چکیده
 پایهفضا مصنوعیرادار دهانه  یبرا نهیانتخاب فرکانس تکرار پالس به یبرا بهبودیافتهروش  کیمقاله،  نیدر ا 

 رزلوشن سمتاز جمله ابعاد آنتن،  ستمیس یپارامترها ریسا یشده است که در آن ملاحظات طراح شنهادیپ

اند. در نظر گرفته شده نیزم یو شعاع محل یارارتفاع مد ،نگاه هیبرخورد / زاو هیو برد، عرض پالس، برد، زاو

 نیزم یو شعاع محل یدر ارتفاع مدار راتییتغ ریبرخورد، تأث هیزاو رییتغ ییعلاوه بر توانا ،یشنهادیدر روش پ

 ی، طراحیتوان ارسال ثابت نگه داشتنروش، به منظور  نیدر ا نیشود. همچنمی در نظر گرفته یدر طراح زین

 یعمل ستمیس کیدر  تواندیموضوع م نیبا دقت انجام شود که ا تواندیم نیزثابت  کاری سیکلحالت  یبرا

مجاز فرکانس  ریمحدوده مقاد در روش پیشنهادی ثابت یکار کلیاستفاده از سبا همچنین  مهم باشد. اریبس

نمونه  ستمیس کی یبرا پایاندر  .افتیخواهد  شیافزا یقابل توجه زانیبرخورد/ نگاه به م هیتکرار پالس و زاو

ثابت و  کاری سیکلهر دو حالت  یبرا یشنهادیبا استفاده از روش پ یو طراح یوتریکامپ یسازهیشب جینتا

 .فوق است یهاتیقابل دکنندهییشده است، که تأ ائهعرض پالس ثابت ار
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1 
 مقدمه 

های تصویربرداری راداری ( سیستم1SARرادارهای دهانه مصنوعی )

با حدتفکیک بالا هستند که قادر به تصویربرداری در کلیه ساعات 

شبانه روز و در شرایط آب و هوایی مختلف )صاف، ابری، بارانی و 

های مختلفی ها قابل نصب بر روی پلتفرم...( هستند. این سیستم

 SARتم ( و ماهواره )سیس2هواپایه SARنظیر هواپیما )سیستم 

( بوده و در کاربردهای مختلفی از جمله کشاورزی، 3فضاپایه

جنگلداری، حوادث غیر مترقبه، نقشه برداری و اکتشاف معادن مورد 

 [.1]-[7گیرند ]استفاده قرار می

 یمتوال یدو پالس رادار نی، زمان بپایههوا SAR یهاستمیس در

است،  یپالس از حداکثر برد رادار کیاز زمان بازگشت  شتریب

 است یمربوط به چه برد یمشخص است که هر پالس رادار نیبنابرا

 یهاستمیدر برد وجود ندارد. در س یابهام چیه گریبه عبارت د و

SAR فرستنده  ادیفاصله ز لیبه دل فضاپایهSAR  از اهداف، زمان

پالس  کیکمتر از زمان بازگشت  اریبس یمتوال یدو پالس رادار نیب

 نیاست و ابهام در برد وجود خواهد داشت. ا یاز حداکثر برد رادار

 SAR ستمیس یپارامترها یدر طراح هاتیمحدود نیتراز مهم یکی

مرتبط  ی( و پارامترهاPRFاست و فرکانس تکرار پالس ) فضاپایه

شوند که ابهام در برد برطرف شود و برد  یطراح یابه گونه دیبا

-[13محاسبه شود ] یبه درست یافتیدر یمربوط به هر پالس رادار

هیپا یپارامترها گذارند،یم ریتأث PRF تعیینکه بر  یی[. پارامترها1]

 یبرا یمختلف یها[ روش9]-[13[. مراجع ]8] شوندیم دهینام ای

. در سند کنندیم یمعرف فضاپایه SAR یهاستمیس PRFانتخاب 

روش نسبتاً  کیSANDIA [8 ،] قاتیمنتشر شده توسط مرکز تحق

روش،  نی[ ارائه شده است. در ا10]-[12جامع با استفاده از ]

 گرید ایهیپا یبر اساس پارامترها PRF مجاز ریمقاد ینمودارها

مشترک  ارهاکه در تمام نمود یریو سپس، مقاد شوندیم میترس

به  ایهیپا یروش، همه پارامترها نی. در اشوندیهستند انتخاب م

 ثابت باشند. دی( بانگاه هیزاو ایبرخورد  هیپارامتر )معمولاً زاو کیجز 

هی برای انتخاب روشهای مشاب[ 18]-[21] در منابع نسبتاً جدیدتر

PRF  و پارامترهای مرتبط با آن ارائه شده است که تغییر قابل

 ندارند. [8]توجهی نسبت به روش ارائه شده در 

شده  ارائه PRFانتخاب  یشده براروش اصلاح کیمقاله،  نیا در

 نیزم ی، ارتفاع، شعاع محلنگاه/برخورد هیاست که در آن علاوه بر زاو

 PRFروش نمودار  نیباشند. در ا ریمتغ توانندیم زیو عرض پالس ن

پارامترها در آن در نظر  ریسا راتییبرخورد که تغ هیبر اساس زاو

                                                 
1 Synthetic Aperture Radar 
2 Airborne SAR 

 یشنهادیدر روش پ ن،ی. بنابراشودیم اسبهگرفته شده است مح

 شینمودار انجام شوند و ب کیتنها با استفاده از  توانندیم هایطراح

 باشد. ریمتغ تواندیم ایهیپارامتر پا کیاز 

 یبرا PRFو انتخاب  یسازهیشب ،یشنهادیروش پ یاز معرف پس

ثابت و عرض  کاری دارای سیکلنمونه در هر دو حالت  ستمیس کی

 یهاتیقابل دکنندهییارائه شده تأ جیو نتا شودیپالس ثابت انجام م

 فوق هستند.

 

 هندسه مسئله 
در شکل  PRFپارامترهای هندسی موثر در تعیین برد سیستم و 

 نشان داده شده و در ادامه توضیح داده شده اند.( 1)

 
 .[2]ی ماهواره از دید عمود بر مسیر حرکت رادار (: هندسه1) شکل

نشان داده شده است،  gR( کمان برد زمینی با 1در شکل )
e 

از مرکز زمین است، شعاع محلّی زمین با  gRی مقابل کمان زاویه

eR  مشخص شده است وh  ارتفاع سکویSAR  تا نقطه حضیض

(Eاست. زاویه )ی
i  زاویه پرتوی رادار با خط عمود بر زمین در

یشود و به زاویهمحل هدف است که زاویه برخورد نامیده می
n 

( متغیرهای فوق طبق 1شود. با توجه به شکل )ی نگاه گفته میزاویه

 :[2]روابط زیر با هم در ارتباط هستند 

(1)  

0

sin sin sin

e e

n i e

R R h R

  


 

 

g e eR R  

3 Spaceborne SAR 
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 بنابراین عرض نوار تصویر برابر خواهد بود با
(2)  

2 1( )e e eSW R    

که 
1e  و

2e  مقدار
e  در زوایای نگاه/ 2zn a   و

/ 2zn a   هستند و
az .پهنای پرتو آنتن در راستای ارتفاع است 

( مشخص است که1همچنین با توجه به شکل )
i n e     و

 ( داریم:1در نتیجه با توجه به رابطه )

(3) 1sin sin( ) e
e i i

e

R

R h
    

   
 

 

یهواپایه زاویه SARهای در سیستم
e  بسیار کوچک و قابل

تواند تا چند فضاپایه این زاویه می SARباشد اما در نظر میصرف

(، برد سیستم برحسب 3( و )1درجه برسد. با استفاده از روابط )

 آیدزاویه برخورد، ارتفاع و شعاع محلی زمین از رابطه زیر بدست می

(4)  1

0 , sin sin sin( )
sin

, e e
i e i i

e i

R R
R h

R

h
R

h
  




  

   




  

  

 

 مجاز PRFروش تعیین مقادیر  
برای جلوگیری از ایجاد ابهام در سیگنال دریافتی و به تبع آن 

نباید از حد مشخصی کمتر  PRFدر تصویر در راستای سمت، مقدار 

ی زیر بیان شود. با لحاظ نرخ نایکوییست این حد پایین توسط رابطه

 .[2]شود می

(5)  2 cos( )s sq

az

R
V

P F
L




 

 ،4زاویه کجی sqکه 
azL و  طول آنتن در راستای سمت

sV  سرعت

 ماهواره است و برابر است با:
/ ss eV GM R 

116.6743که  10G   ،10  245.972ثابت گرانش  eM gk   جرم کره

زمین، 
s eR R h   6371فاصله ماهواره تا مرکز کره زمین و e kmR  

هواپایه برای  SARشعاع میانگین کره زمین است. در سیستمهای 

آنکه هیچگونه ابهامی در محاسبه برد براساس زمان دریافت پالس 

برگشتی از برد 
0R :نداشته باشیم، باید 

(6)   
02

PRF
c

R


 

 

. در سیستمهای سرعت انتشار امواج الکترومغناطیس است cکه 

SAR  200فضاپایه با توجه به فاصله زیاد ماهواره تا زمین )بیش از 

ها بیش کیلومتر برای تمامی ماهواره های عملیاتی و در اغلب ماهواره

( به طور همزمان نمی توانند برقرار 6( و )5کیلومتر( روابط ) 400از 

                                                 
4 squint angle 

توان منتظر دریافت باشند و در نتیجه پس از ارسال یک پالس نمی

بازگشتی آن پالس ماند و پیش از بازگشت اکوی  سیگنال اکوی

پالس اول چند پالس دیگر نیز ارسال شده اند. بنابراین بایستی 

ای به گونه ای انتخاب شوند که ابهام و پارامترهای پایه PRFمقادیر 

ای مجاز و پارامترهای پایه PRFدر برد نداشته باشیم. مقادیر 

 :[8]-[13]مقادیری هستند که شرایط زیر را داشته باشند 

های اکوی بازگشتی مربوط به یک پالس در کلیه سیگنال (1

فاصله زمانی بین دو پالس ارسالی دیگر دریافت شوند تا ابهام 

در تخمین برد به وجود نیاید. بدین منظور باید توجه داشت 

ی از کل محدوده برد از برد حداقل بایستی اکوی بازگشت

minR  تا برد حداکثر
maxR :بایستی در نظر گرفته شود که 

(7)

 

1

0

min sin / 2) sin sin( / 2)

/ 2,
sin( / 2)

(

,

e
i i

e

e
i e

i

el el

el

el

R
R

h

R

R
R

h

h R

 



 





  

     
 





 







  

(8)

 

1

0

max sin / 2) sin sin( / 2)

/ 2,
sin( / 2)

(

,

e
i i

e

e
i e

i

el el

el

el

R
R

h

R

R
R

h

h R

 



 





  

     
 





 







  

که در روابط فوق 
el  پهنای پرتو آنتن در راستای ارتفاع

بوده و به طور تقریبی بر حسب رادیان برابر است با 

/el elL   و
elL باشد. ابعاد آنتن در راستای ارتفاع می

بنابراین با توجه به آنکه زمان رفت و برگشت یک پالس از 

2برابر  Rبرد  /R c  است، برای آنکه کل اکوهای بازگشتی

ام دریافت شوند  i+1ام و  iیک پالس بین پالسهای ارسالی 

 بایستی:

min2R i

c PRF
   وmax2 1R i

c PRF



  

 یا به طور معادل:

(9)  
min max

1i i
PRF

t t 


 

 
 

minکه 
min

2R
t

c
  وmax

max

2R
t

c
 برای مجاز بودن مقدار .

PRF ( به ازای یک 9رابطه )i  صحیح و نامنفی باید برقرار

 باشد.

((. 5نرخ نمونه برداری نایکوییست رعایت گردد )رابطه )  (2

0sqاغلب    در نظر گرفته شده )سختگیرانه ترین حالت

( و با توجه به ایده آل نبودن فیلترها PRFبرای مجاز بودن 



  

 مهدی حاتم، مجید حاتم
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در نظر گرفته  PRFبرای حداقل  1.1یک ضریب بزرگتر از 

 :[2]شود یعنی می

(10)   2.2 s

az

P
V

F
L

R  

( نباید در زمان دریافت Nadirاکوی بازگشتی از حضیض ) (3

دریافت شود یعنی اکوی ناحیه تصویربرداری مورد نظر 

[14:] 

(11) 
min max

1

n n

j j
PRF

t t t t 


 

   
 

2که 
n

h
t

c
  .زمان رفت و برگشت پالس از حضیض است

 حداقل ( باید به ازای11رابطه ) PRFبرای مجاز بودن مقدار 

 صحیح و نامنفی برقرار باشد. jیک 
 

مجاز، به ازای تمامی  PRFدر روش مورد استفاده برای تعیین مقادیر 

زوایای برخورد مورد نظر، محدوده برد سیستم )
minR  تا

maxR )

( تعیین شده و سپس با بررسی شرایط 8( و )7به کمک روابط )

چه  نگاه/شود که در هر زاویه برخوردفوق مشخص میچهارگانه 

 مجاز هستند. PRFمقادیری از 

 

 ایملاحظات طراحی پارامترهای پایه 
 SARبخشی از پارامترهای سیستمی  ایپارامترهای پایه

موثر هستند. در ادامه به معرفی  PRFهستند که در تعیین 

 پردازیم.و عوامل موثر در انتخاب آنها می ایپارامترهای پایه
 

 عرض پالس

های ارسالی توسط رادار عرض پالس گفته به پهنای زمانی پالس

فضاپایه مقدار آن کمتر از  SARهای شود که معمولاً در سیستممی

باشد. هرچه عرض پالس بیشتر باشد، بدون میکروثانیه می 50

متوسط فرستنده بیشتر  افزایش توان قله فرستنده رادار، توان

 شود:می

(12)  
av mP FP PR   

که در رابطه فوق 
avP  ،توان متوسط فرستنده  عرض پالس و

mP 

باشد. بنابراین از دیدگاه توان فرستنده معمولاً توان قله فرستنده می

مطلوب است عرض پالس تا حد امکان بیشتر باشد تا با توان قله 

کمتر بتوان به توان متوسط مورد نیاز دست یافت. از طرفی هرچه 

عرض پالس کوچکتر باشد احتمال تداخل اکوهای بازگشتی با 

ستنده کمتر شده و محدوده مقادیر مجاز پالسهای ارسالی بعدی فر

PRF شود. بنابراین در انتخاب عرض پالس یک مصالحه بیشتر می

 آید.به وجود می PRFبین توان و محدوده مقادیر مجاز 

PRFمقدار    برابر با نسبت زمان روشن بودن فرستنده به کل

( فرستنده duty cycleزمان تصویربرداری است و سیکل کاری )

شود. در صورتی که عرض پالس همواره ثابت در نظر نامیده می

سیکل کاری نیز تغییر خواهد کرد. در  PRFگرفته شود، با تغییر 

عمل بسیاری از اوقات مطلوبست سیکل کاری فرستنده ثابت باشد 

( توان قله و توان 12چون با ثابت بودن سیکل کاری، طبق رابطه )

ثابت خواهند بود.  PRFه نیز برای مقادیر مختلف متوسط فرستند

این ویژگی )ثابت بودن توان متوسط و قله فرستنده( از 

های طراحی و ساخت فرستنده خواهد کاست و از افزایش پیچیدگی

 کند.تغییر کند جلوگیری می PRFتوان قله در مواقعی که نیاز است 

 

 نگاه یهزاو زاویه برخورد و

 PRFنگاه یکی از پارامترهای مهم در تعیین  زاویه زاویه برخورد/

است و اصلی ترین نموداری که در روش طراحی معرفی شده در این 

بر حسب  PRFمقاله مدنظر قرار گرفته نمودار محدوده مقادیر مجاز 

 است. زاویه نگاه/زاویه برخورد

( پارامترهای زاویه نگاه و زاویه برخورد به ترتیب با 1در شکل )
n 

و 
i  نشان داده شده اند. در واقع زاویه نگاه زاویه بین پرتو آنتن و

خط واصل ماهواره و مرکز زمین است در حالی که زاویه برخورد 

زاویه بین پرتو آنتن و خط واصل نقطه محل برخورد پرتو با زمین و 

های هواپایه زاویه برخورد تقریباً با زاویه مرکز زمین است. در سیستم

های فضاپایه به علت عدم صرفنظر از ست اما در سیستمنگاه برابر ا

گرد بودن کره زمین، زاویه برخورد با زاویه نگاه برابر نیست و با توجه 

آمده است قابل محاسبه است. در  1به روابط هندسی که در بخش 

( ارتباط بین زاویه برخورد با زاویه نگاه برای ماهواره در 2شکل )

ن داده شده و با حالت هواپایه مقایسه شده کیلومتر نشا 500ارتفاع 

 است.
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(: ارتباط بین زاویه برخورد با زاویه نگاه برای ماهواره در ارتفاع 2) شکل

 کیلومتر نشان داده شده در مقایسه با حالت هواپایه 500

مقدار زاویه برخورد بر اساس کاربرد مورد نظر و محدوده پوشش 

های فضاپایه شدیداً نگاه در سیستمشود. زوایای برخورد و تعیین می

با فرکانس تکرار پالس مرتبط هستند و به ازای هر زاویه نگاه/برخورد 

 تنها مقادیر خاصی از فرکانس تکرار پالس قابل قبول است و بالعکس.
 

 ابعاد آنتن

با توجه به اثر ابعاد آنتن بر پهنای پرتو در راستاهای سمت و ارتفاع، 

مجاز نیز با تغییر ابعاد  PRFحداکثر برد سیستم و در نتیجه مقادیر 

کنند و هرچه ابعاد آنتن بزرگتر باشد محدوده مقادیر آنتن تغییر می

PRF  مجاز بزرگتر خواهد بود. در انتخاب ابعاد آنتن علاوه برPRF ،

تفکیک و بهره آنتن نیز مهم هستند که این مسئله باید در  حد

حداقل ابعاد آنتن در راستاهای سمت و ارتفاع طراحی لحاظ گردد. 

شود. و زاویه نگاه تعیین می PRFبا توجه به ملاحظات انتخاب 

حداکثر ابعاد آنتن در راستای سمت محدود به دو برابر حد تفکیک 

باشد. حداکثر ابعاد آنتن نگاه میدر راستای سمت و در حالت تک 

در راستای ارتفاع با توجه به عرض نوار تصویر مورد نظر تعیین 

شود و باید به گونه ای انتخاب شود که حداقل عرض نوار مورد می

توان از جایگذاری رابطه برای این منظور می نظر پوشش داده شود.

/el elL   )( تا عرض نوار تصویر به 2)در )برحسب رادیان

 دست آید.

بهره آنتن رابطه مستقیم با مساحت آنتن و بازده تشعشعی آنتن 

(𝛼دارد و به طور تقریبی )  [22] آیداز رابطه زیر بدست میبر: 

36000

az el

G 
 

 

که 
az  و

el در راستاهای سمت و  به ترتیب پهنای پرتو آنتن

60با جایگذاری  .بر حسب درجه هستندارتفاع  /el elL   و

60 /az azL   )داریم)برحسب درجه 

2

10 az elL L
G




 

 که
azL  و

elL  به ترتیب ابعاد آنتن در راستاهای سمت و ارتفاع

هستند. برای بدست آوردن تخمین بهتر از بهره آنتن باید از نرم 

 افزارهای مربوط به آنتن و میدان استفاده کرد.

با توجه به تاثیر بسیار زیاد بهره آنتن بر توان مورد نیاز سیستم و 

شود تا حد امکان ابعاد های مجاز، سعی می PRFهمچنین محدوده 

آنتن بزرگ باشد )با در نظر گرفتن سایر ملاحظات سیستم و حداکثر 

 ابعاد قابل قبول برای سیستم(.

 ارتفاع مداری

طول عمر ماهواره  ،یکی از مهمترین عوامل در تعیین ارتفاع مداری

اهش با کاهش ارتفاع مداری، طول عمر ماهواره شدیداً ک. باشدمی

و برعکس برای افزایش طول عمر ماهواره بایستی ارتفاع  یابدمی

از طرفی هرچه ارتفاع مداری بیشتر باشد برد  مداری افزایش یابد.

مجاز  PRFمحدوده مقادیر و در نتیجه حداکثر سیستم بیشتر بوده 

. [15]-[16] یابدکوچکتر خواهد بود و توان مصرفی نیز افزایش می

اما در عمل  ،ارتفاع ماهواره از سطح زمین ثابت باشداغلب مطلوبست 

به علت عواملی مانند خطاهای کنترل موقعیت ماهواره، پستی و 

ارتفاع ماهواره از  ،بلندی های سطح زمین و بیضی بودن کره زمین

سطح زمین دارای تغییرات قابل توجهی خواهد بود. در روش ارائه 

مجاز به صورت دقیق در  PRFر اثرات تغییرات ارتفاع بر مقادی ،شده

 نظر گرفته شده است.
 

 عرض نوار تصویر

گردد و عرض نوار تصویر با توجه به کاربرد مورد نظر تعیین می

هرچه حداکثر مدت زمان قابل قبول برای تصویربرداری از یک 

یابد. از منطقه کمتر باشد عرض نوار تصویر مورد نیاز افزایش می

راستای ارتفاع مستقیماً با توجه به عرض نوار طرفی ابعاد آنتن در 

 .[8]، [2] گرددتعیین می زاویه نگاه/تصویر و زاویه برخورد
 

 سمت و برد یکحد تفک
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با توجه به کاربرد مورد نظر به صورت نیز سمت و برد  یکحد تفک

. حدتفکیک سمت نمی تواند بهتر گرددمی یینتع یهپارامتر اول یک

توان  باسمت و برد  یک. مقدار حد تفکاز نصف طول آنتن باشد

[، 2] دارد تقیممس رابطه یاز، پهنای باند و ابعاد آنتنمورد ن یمصرف

[8]. 

 

موثر است  PRFعلاوه بر موارد فوق فرکانس مرکزی نیز در تعیین 

شوند و بنابراین معمولاً اما در طراحی اغلب ثابت در نظر گرفته می

 گرفته نمی شود.ای در نظر جزو پارامترهای پایه
 

 PRFانتخاب  موجود روش 

در منابع منتشر شده موجود  PRFدر ادامه به بررسی روش انتخاب 

که جزو SANDIA [8 ] سند منتشر شده توسطاز جمله [ 8]-[13]

 پردازیم.اسناد معتبر فضایی است می

برخورد، ابعاد آنتن،  هیبر اساس زاو PRF یدر روش موجود، نمودارها

که  PRFو سپس  شوندیعرض پالس، عرض برد و ارتفاع محاسبه م

  .شودیدر منطقه موجود همه نمودارها قرار دارد، انتخاب م
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، ارتفاع، عرض نوار های )بدون هاشور( و غیرمجاز )هاشور خورده( برحسب عرض پالس PRF نمودارهای مقادیر (:3)شکل 

 .[8] برخورد و زاویه نگاهتصویر،زاویه 
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در  این روش به کمک یک مثال توضیح داده شده است. در ادامه

پارامترهایی که در طراحی ثابت در نظر گرفته یک سیستم نمونه 

 شده اند عبارتند از:

  7613کیلومتر متناظر با سرعت  500ارتفاع مداری برابر 

 متر بر ثانیه

  میکروثانیه 30عرض پالس 

  کیلومتر 10تصویر عرض نوار 

  متر )تک نگاه( 3حد تفکیک 

  درجه( 40.97)زاویه نگاه  درجه 45زاویه برخورد 

 

 3با توجه به آنکه حداکثر طول آنتن جهت رسیدن به حد تفکیک 

 متر انتخاب شده است. 6متر است، طول آنتن  6متر برابر 

به پارامترهای فوق بررسی شده است و  PRFدر ادامه وابستگی 

( که 3شکل ) هایرهای متناظر رسم شده است. در نمودارنمودا

های سفیدرنگ بدون هاشور قسمت[ هستند 8]برگرفته از مرجع 

های هاشور خورده مربوط مجاز و قسمت PRFنشان دهنده مقادیر 

مجاز  PRFغیرمجاز هستند. در نهایت مقادیری از  PRFبه مقادیر 

 سفیدرنگ قرار بگیرند.هستند که در همه نمودارها در ناحیه مجاز 

در نهایت با توجه به نمودارهای فوق و پارامترهای ثابت مقدار 

PRF=3625 Hz  به عنوانPRF  درجه  45مناسب در زاویه برخورد

درجه است انتخاب شده است )با  40.97که متناظر با زاویه نگاه 

با در نظر گرفتن  PRFتوجه به اینکه در کلیه نمودارها این مقدار 

 ر پارامترهای ثابت مجاز است(. سای

ای روند طراحی فوق در حالتی که تنها یکی از پارامترهای پایه

 یا زاویه نگاه متغیر باشد )که معمولاً پارامتر متغیر زاویه برخورد

ای ثابت باشند روند نسبتاً کامل و است( و سایر پارامترهای پایه

ای متغیر باشند هعملی است. در صورتی که بیش از یک پارامتر پای

نیاز داریم که تغییراتی در روش فوق اعمال کنیم. با توجه به آنکه 

ثابت نگه داشتن سیکل کاری مستلزم متغیر بودن عرض پالس در 

باشد، در حالتی که زاویه برخورد و به تبع مختلف می PRFمقادیر 

متداول است( و  SARمتغیر باشد )که در سیستمهای  PRFآن 

 کل کاری نیز ثابت باشد نیازمند اصلاح روش طراحیبخواهیم سی

ای خواهیم بود. همچنین اگر علاوه بر زاویه برخورد پارامتر پایه فوق

)که در عمل  متغیر باشد شعاع محلی زمین یا دیگری مانند ارتفاع

تواند روش قبل با محدودیت مواجه است و تنها می اینگونه است(

یک بازه تقریبی برای تغییرات ارتفاع ارائه دهد و به منظور طراحی 

 دقیقتر بایستی روش اصلاح گردد.

پیشنهادی با در نظر گرفتن شده اصلاحدر بخش بعد روش 

 گردد.موارد مذکور ارائه می
 

  روش پیشنهادی 
دارای تغییراتی باشد )که در عمل  در صورتی که ارتفاع ماهواره

( متغیر 8( و )7در روابط ) maxRو  minR معمولاً اینچنین است(،

برحسب زاویه برخورد و نیز  PRFبنابراین نمودار  باشند.می

 minRای که وابسته بهبرحسب سایر پارامترهای پایه PRFنمودارهای 

 بنابراین اگر بخواهیم از روش ؛هستند تغییر خواهند کرد maxRو 

بایستی برای هر  ،استفاده کنیم PRF[ برای انتخاب 8] ارائه شده در

برحسب سایر متغیرهای  PRFارتفاع یک نمودار جداگانه برای 

بار محاسباتی و میزان حافظه ای رسم کرد که علاوه بر آنکه پایه

استفاده  مندکند، نیازمورد نیاز به طرز چشمگیری افزایش پیدا می

را بسیار  PRFکه روش انتخاب  باشیممیاز نمودارهای متعدد 

پیچیده خواهد کرد. از طرفی با تغییر ارتفاع در بسیاری از مواقع 

در وجود خواهد داشت و با توجه به آنکه  PRFنیاز به تغییر 

ثابت داریم تغییرات  PRFنیاز به  SARالگوریتمهای تشکیل تصاویر 

PRF در  تواند موجب تقطیع و ایجاد بریدگی در تصاویر گردد.می

 لیتشک یبرش چیبدون ه دیکه با یربرداریتصو ناحیه کیما به اینجا 

 اطلاق خواهیم کرد. "ریتصو یکاش"شود، 

های زمین و اثر بیضی بودن تغییرات ارتفاع پستی و بلندی

توان به عنوان تغییرات شعاع محلی زمین زمین را می
eR  و نه(

( درنظر گرفت. به طور مشابه تغییرات شعاع محلی hارتفاع ماهواره 

گردد که بایستی در انتخاب می maxRو  minRزمین نیز باعث تغییرات 

PRF .در نظر گرفته شوند 

در روش پیشنهادی یک بازه برای تغییرات ارتفاع و شعاع 

به  PRFخواهیم گیریم که در آن بازه میمحلی زمین در نظر می

را برای  maxRو  minRازای یک زاویه برخورد مشخص ثابت باشد و 

 آوریم:کل بازه تغییرات ارتفاع و شعاع محلی زمین به دست می

  0min / 2,min ,

e

i e
h H

RE

el

R

R R Rh 



  

  0max / 2,max ,

e

i e
h H

RE

el

R

R R Rh 



  

مجموعه  REمجموعه شامل تمام مقادیر ممکن ارتفاع و  Hکه 

شامل تمام مقادیر ممکن شعاع محلی زمین است و  0 , ,i ehR R

 ( تعریف شده است.4در ) 

به دلیل صعودی بودن توابع  sin و  . 1sin .  تا  -90در بازه

، تابع درجه 90 0 , ,i ehR R  برای یک زاویه برخورد مشخص
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باشد )در عمل با تغییرات ارتفاع اگر صعودی می hهمواره بر حسب 

زاویه نگاه ثابت باشد زاویه برخورد با توجه به انحنای زمین تغییر 

خواهد کرد و بنابراین برای ثابت نگه داشتن زاویه برخورد با تغییر 

 داریم: ارتفاع بایستی زاویه نگاه تغییر کند(. همچنین
 

1

1

2 2 1

0

2 /2

,

sin(  -  sin ( sin( ) / (   ))) / sin( )

 -  cos(  -  sin ( sin( ) / (   )))

(sin( ) -  sin( ) / (   ))

/(sin( )(1-  ( sin( ) ) / (   ) ) )

,i e

e

i e i e i

i e i e

i e i e

i e i e

R R

R

R R h

R R h

R R h

h

R h R



  

 

 

 














 



 

توان نشان داد مقدار سازی میبه کمک شبیه

 0 ,, /i e ehR R R   0در عبارت فوق به ازایh   همواره مثبت

است. به عنوان مثال نمودار  0 ,, /i e ehR R R   برحسب
i  در

رسم گردیده  5و  4های کیلومتر در شکل 700و  500دو ارتفاع 

 است.

 
(: نمودار 4شکل ) 0 ,, /i e ehR R R   برحسب

i  500در ارتفاع 

 کیلومتر.

 
( نمودار 5شکل ) 0 ,, /i e ehR R R   برحسب

i  700در ارتفاع 

 کیلومتر.

و  500شود که در کلیه زوایا و برای هر دو ارتفاع مشاهده می

کیلومتر مقدار  700 0 ,, /i e ehR R R  باشد. به طور مثبت می

مشابه برای سایر ارتفاعها نیز بر اساس شبیه سازی مقدار 

 0 ,, /i e ehR R R  باشد. بنابراین همواره مثبت می

 0 , ,i ehR R  برای یک زاویه برخورد مشخص بر حسب
eR  نیز

 باشد. در نتیجه داریم:تابعی صعودی می

(13)  0 min ,mimin n/ , ,2i el eR hR R  

(41) . 0 max ,mamax x/ , ,2i el eR hR R 

 

 

که 
minh  و

maxh  به ترتیب مقادیر حداقل و حداکثر ارتفاع ماهواره و

,mineR  و
,maxeR  مقادیر حداقل و حداکثر شعاع محلی زمین در

 باشند.محدوده تصویر برداری می

جستجو با اجرای الگوریتم بدون نیاز به  maxRو  minRبنابراین 

( قابل محاسبه هستند. با استفاده از 14( و )13استفاده از روابط )

(، برای کل بازه تغییرات 8( و )7( به جای روابط )14( و )13روابط )

بر حسب  PRFارتفاع و شعاع محلی زمین یک نمودار واحد برای 

به دست  در صورت نیاز( ایمتغیرهای پایهیا سایر )زاویه برخورد 

 PRFآید که مشکلات روش قبل )رسم نمودارهای جداگانه می

برحسب زاویه برخورد برای تمامی ارتفاعها و شعاعهای محلی 

ممکن( را ندارد و ضمن داشتن بار محاسباتی و حافظه مورد نیاز 

ک نمودار در زمانهای مختلف تنها با استفاده از ی PRFکمتر، انتخاب 

پذیر است. همچنین در کل بازه تغییرات ارتفاع مشخص شده، امکان

PRF  به ازای یک زاویه برخورد مشخص ثابت بوده و بریدگی در

  تصاویر به وجود نخواهد آمد.

 است که طول آن تصویر نوار قسمتی از ریتصو یکاش کی :رتذک

به  یابیدست یبرا ن،یاز کل مدار است. بنابرا یبخش کوچک اغلب

، minhبهتر،  جهینت
,mineR ،maxh  و

,maxeR  و به تبع آنminR  وmaxR 

 PRF. مقدار و نه کل مدار محاسبه شوند ریتصو یهر کاش یبرا دیبا

 .ها خواهد بودانتخابی نیز برای هر کاشی متفاوت از سایر کاشی

سیکل  جهت تثبیت توان ارسالی از سوی دیگر اگر بخواهیم

باشد آنگاه عرض پالس متغیر بوده و  dکاری مقداری ثابت و برابر 

d/و برابر خواهد بود با  PRFوابسته به مقدار  PRF   بنابراین

( متغیر و وابسته به 11( و )9در روابط ) PRFحدود بالا و پایین 

PRF  بوده و در شکل فعلی قابل استفاده در روشهای موجود برای
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نیستند و بایستی اصلاح گردند. با جایگذاری  PRFتعیین 

/d PRF  ( خواهیم11( و )9در روابط ) :داشت 

min max

1

/ /

i i
PRF

t d PRF t d PRF


 

 
 

min max

1

/ /n n

j j
PRF

t d PRF t t d PRF t


 

   
 

 های فوق خواهیم داشت:به یک سمت نامساوی PRFبا انتقال 

(51)  
min max

1i d i d
PRF

t t

  
  

(61)  
min max

1

n n

j d j d
PRF

t t t t

  
 

 

 

ثابت بوده و  PRF( حدود بالا و پایین 16( و )15در روابط )

کاری ثابت بایستی از این دو رابطه استفاده  بنابراین در حالت سیکل

 کرد.

روش پیشنهادی برای انتخاب فرکانس تکرار پالس به صورت 

 زیر خواهد بود:

ثابت  یپارامترهابا توجه به کاربرد مورد نظر برای سامانه،  -1

یک، حداقل حدتفک ارتفاع مداری، شامل فرکانس، یطراح

 برخورد/نگاه یهزاوو بازه مورد نیاز برای  نوار تصویر عرض

 گرفته شوند. یبه عنوان ورود

با توجه به مکانیزم کنترل ماهواره و مشخصات ناحیه  -2

و شعاع  ارتفاع ییراتتغ مورد نظر برای تصویربرداری، بازه

 گرفته شوند. یبه عنوان ورود یزنمحلی زمین 

ضمن در نظر گرفتن محدودیتهای عملی ابعاد سامانه،  -3

ستای سمت مقداری کوچکتر یا آنتن در را ابعادبرای 

مساوی دو برابر حد تفکیک در راستای سمت انتخاب 

آنتن در راستای ارتفاع را به گونه ای انتخاب  ابعادشود. 

( عرض نوار تصویر مورد 2کنید که با استفاده از رابطه )

محدودیت  با توجه بهبرای عرض پالس  نظر حاصل گردد.

یک  (12س رابطه )و بر اسا سیستم متوسط و قله توان

 مقدار اولیه در نظر بگیرید.

مجاز  با استفاده از روش پیشنهادی محاسبه محدوده -4

PRF ( 7( به جای روابط )14( و )13که با اعمال روابط )

گردد، حاصل می 3 ( در روش معرفی شده در بخش8و )

برخورد مختلف  یایبرحسب زوا PRFمجاز  محدوده

جهت تثبیت توان  بخواهیمدر صورتی که محاسبه گردد. 

باشد آنگاه به جای  dسیکل کاری ثابت و برابر  ارسالی

 ( استفاده شود.16( و )15( از روابط )11( و )9روابط )

بر حسب زاویه برخورد به  PRFدر نهایت یک نمودار 

آید که اثر تغییرات ارتفاع و عرض پالس نیز در دست می

 آن لحاظ شده است.

در صورتی که زوایای برخورد مورد نظر در محدوده مجاز  -5

یابد و در غیر اینصورت بازه طراحی خاتمه می گیرندقرار 

با در نظر گرفتن ملاحضات  2 مرحلهتغییرات پارامترهای 

به عملی محدودتر شوند و یا ابعاد آنتن بزرگتر گردد و 

 .بازگردید 3 مرحله

 

در روش ارائه شده با توجه به آنکه اثر کلیه پارامترهای طراحی 

برحسب زاویه برخورد اعمال شده است  PRFدر نمودار 

توان طراحی را به کمک این نمودار انجام داد و نیازی به می

 رسم سایر نمودارها نیست.

 

مربوط  PRFبا توجه به آنکه اکثر پارامترهای سار فضاپایه با 

اغلب تواند در طراحی مفهومی رائه شده میهستند، روش ا

 .راهگشا باشدپارامترهای سار فضاپایه 

پارامترهای  طراحی مفهومی الگوریتم در ادامه فلوچارت کلی

 PRFبه منظور بهینه سازی  سار فضاپایهدر  PRFمرتبط با 

مربوط به ماموریت تعریف  پارامترهای ثابتارائه شده است. 

، ، ارتفاع مداری، رزولوشنفرکانسشامل  شده برای ماهواره

از پیش تعیین  عرض نوار تصویر و محدوده زوایای برخورد/نگاه

 شوند.و به عنوان ورودی الگوریتم گرفته می شده اند



 تثبیت توان ارسالی  تیارتفاع و با قابل راتییتغ مقاوم به هیفضاپا یفرکانس تکرار پالس در رادار دهانه مصنوع بهینه انتخاب

 
 

  

 

159 

 

 /1404 تابستانو  بهار اول، شماره پنجم سال –دوفصلنامه علوم، فناوری و کاربردهای فضایی 

 

 

Start

Select antenna azimuth dimension based on system dimensions 

and select pulse width based on power limitations and (12)

Desired incidence

 angles are covered?

End

Yes

No

Find antenna elevation dimension from swath with using (2)

Input frequency,  orbital altitude, resolution, swath width, look/

incedence angle interval

Find permitted  PRF values in terms of incidence/look angle 

using (7), (8), (9) and (11). In fixed duty cycle case use (15) and 

(16) instead of (9) and (11)

Input change interval of altitude and local radius of earth

 

 

 نتایج و بحث 
اگر طراحی را توسط روش پیشنهادی انجام دهیم  5بخش در مثال 

نتایج مشابهی با  عرض پالس و ارتفاع ثابتبا ثابت در نظر گرفتن 

 هیزاو حسببر  PRFنمودار آید. به دست می [8] ارائه شده در روش

( نشان 7به دست آمده است، در شکل ) یشنهادیکه از روش پ نگاه

که نتایج آن در شکل [ 8] ارائه شده در داده شده است که با روش

 مشابه است.( آورده شده است 3)

 

در حالت  نگاهزاویه  حسبسفید( بر  ینواح) PRF مجاز(: مقادیر 7شکل )

 عرض پالس ثابت

 کیکه حداقل  نگاه یهاهی، اگر همه زاو(7شکل ) بر اساس نمودار

 .دیآیبه دست م رینمودار ز م،یم کنیدارند را ترس مجاز PRFمقدار 

درجه به دلیل رزلوشن برد زمینی  10)از زوایای برخورد کمتر از 

 گردد(.بسیار کم در این زوایا صرفنظر می

 
در حالت  مجاز PRFمقدار  کیکه حداقل  نگاه یهاهی(: زاو8شکل )

در  مجاز PRF وجوددهنده نشان کی)مقدار  ثابت دارند سیکل کاری

در  مجاز PRF وجوددهنده عدم مربوطه و مقدار صفر نشان نگاه هیزاو

 .مربوطه است( وردبرخ هیزاو

درجه  61.25تا  10در محدوده  نگاه هیبا توجه به نمودار فوق، زاو

دارای طور گسسته درجه به 62.3تا  61.25و  وستهیطور پدرجه به

 .باشدمی مقدار مجاز

را در حالت  PRF مجاز ریمقاد توانمی ،یشنهادیبا استفاده از روش پ

که  یدر حال ،د( به دست آورریثابت )عرض پالس متغ سیکل کاری

 نگاه هیزاو حسببر  PRFرا ندارد. نمودار  تیقابل نیروش موجود ا

ثابت به دست آمده  سیکل کاریدر حالت  یشنهادیکه از روش پ

 ( نشان داده شده است.9) شکلاست، در 

طراحی مفهومی پارامترهای مرتبط با  تمیالگور فلوچارت کلی(: 6)شکل 

PRF  در سار فضاپایه به منظور بهینه سازیPRF . 
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در حالت  نگاهزاویه  حسبسفید( بر  ینواح) PRF مجاز(: مقادیر 9شکل )

 .ثابت سیکل کاری

 کیکه حداقل  نگاه یهاهی، اگر همه زاو(9شکل ) بر اساس نمودار

  .دیآیبه دست م رینمودار ز م،یم کنیدارند را ترس مجاز PRFمقدار 

 

در حالت  مجاز PRFمقدار  کیکه حداقل  نگاه یهاهی(: زاو10شکل )

 ثابت دارند. سیکل کاری

درجه  61.75تا  10در محدوده  نگاه هیبا توجه به نمودار فوق، زاو

دارای طور گسسته درجه به 62.35تا  61.25و  وستهیطور پدرجه به

 .باشدمقدار مجاز می

 مجاز PRF ری، مقادشودیمشاهده م( 10( و )8های )شکل با مقایسه

 عرض پالس ثابتثابت نسبت به حالت  سیکل کاری در حالت

های همچنین برای مقایسه دقیقتر نمودارهای شکل .اندافتهی شیافزا

( نشان داده شده است. 11(، تفاضل این دو نمودار درشکل )9( و )7)

نواحی ) مجاز PRF( شامل مقادیر 11)در واقع نواحی سفید در شکل 

( وجود 7در نمودار شکل ) هستند که (9در نمودار شکل ) (سفید

سیکل  در حالت مجاز PRF ریمقاددهند و مجدداً نشان می ندارند

 .اندافتهی شیافزا عرض پالس ثابتثابت نسبت به حالت  کاری

 

 
( که در 9نواحی سفید( در نمودار شکل )مجاز ) PRF(:  مقادیر 11شکل )

 ندارند.( وجود 7نمودار شکل )

 مجاز ریمقاد ن،یزم یارتفاع / شعاع محل راتییتغ لیدر عمل، به دل

PRF اثر در نظر گرفته شود تا  نیمحدودتر هستند و لازم است ا

استفاده شوند.  یواقع یآمده بتوانند در کاربردهادستبه ینمودارها

 تواندیپارامتر م کی[، از آنجا که فقط 8] ارائه شده در در روش

که روش  یبه دقت اعمال شود، در حال تواندیاثر نم نیباشد، ا ریمتغ

 6اثر همانطور که در بخش  نیا دقیق قادر به اعمال یشنهادیپ

ارتفاع /  راتییتغبرای بررسی اثر . باشدیداده شده است، م حیتوض

که در آن فرض  گیریمسناریویی را در نظر می زمین یشعاع محل

 تواندیارتفاع ماهواره م راتییتغ تصویر یدر یک کاش که شودیم

. باشد لومترکی ±2 نیزم یشعاع محل راتییو تغ لومترکی 1±

در  اند.در نظر گرفته شده مشابه با مثال قبل ،ستمیس یپارامترها

با استفاده از  PRFو انتخاب  یوتریکامپ یسازهیشب جینتا این حالت

ثابت  سیکل کاریدر دو حالت عرض پالس ثابت و  یشنهادیروش پ

 .است ارائه شدهدر ادامه 

 

 در حالت عرض پالس ثابت:  جینتا
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برخورد در  هی( بر اساس زاوسفیدنواحی ) PRF مجاز ری(: مقاد12شکل )

 پارامترها.  ریسا راتییحالت عرض پالس ثابت با در نظر گرفتن اثر تغ

 

 کیکه حداقل  نگاه یهاهی، اگر همه زاو(12شکل ) بر اساس نمودار

  .دیآیبه دست م رینمودار ز م،یم کنیدارند را ترس مجاز PRFمقدار 

 
در  مجاز PRFمقدار  کیکه حداقل  مجاز نگاه یهاهی(: زاو13شکل ) 

 حالت عرض پالس ثابت دارند.

 

درجه  58.6تا  10در محدوده  نگاه هیبا توجه به نمودار فوق، زاو 

طور درجه به 58.6تا  54.5و  وستهیطور پدرجه به 54.5تا  10)

اثر همه پارامترها  نکهیا لیدل ه. بباشدمیمقدار مجاز دارای گسسته( 

 گرید ینمودارها میبه ترس یازیدر نمودار فوق لحاظ شده است، ن

برخورد با استفاده از نمودار فوق  هیدر هر زاو PRFو انتخاب  ستین

 ممکن است.

 

 ثابت: سیکل کاریدر حالت  جینتا

 
برخورد در  هی( بر اساس زاوسفید ینواح) PRF مجاز ری(: مقاد14شکل )

 پارامترها.  ریسا راتییثابت با در نظر گرفتن اثر تغ سیکل کاریحالت 

 

مقدار  کیکه حداقل  نگاه یهاهی، اگر همه زاو(14شکل )نمودار  در

PRF دیآیبه دست م رینمودار ز م،یکن میترسدارند را  مجاز . 

 
در حالت  مجاز PRFمقدار  کیکه حداقل  نگاه یهاهی(: زاو15شکل )

 ثابت دارند. سیکل کاری

 

درجه  62.4تا  10در محدوده  نگاه هیبا توجه به نمودار فوق، زاو

طور درجه به 62.4تا  61.5و  وستهیطور پدرجه به 61.5تا  10)

 سیکل کاریدر حالت  نیبنابرا .باشدمیمقدار مجاز دارای گسسته( 

 مجاز وستهیثابت است، محدوده پ یکه توان ارسال یثابت در حال

 انتخاب با فرضحالت،  نی. در اابدییم شیافزا نگاه هیزاوبرای 

 PRFبرای مقادیر مختلف  عرض پالس، 5KHz با برابر PRFحداکثر 

پارامترها  ریو سا کندیم رییتغ هیکروثانیم 30تا  15در محدوده 

که در روش  شودیمشاهده م ن،یهستند. بنابرا یمشابه با حالت قبل

تنها با محاسبه  توانندیم PRF مجاز ریکه مقاد یدر حال ،یشنهادیپ

برخورد به  یهاهیاز زاو عیمحدوده وس کینمودار در  کی میو ترس

و  قله)و به تبع آن توان  سیکل کاری تیامکان تثب ند،یدست آ

 هیزاو و PRF ریمحدوده مقاد نیوجود دارد و همچن زین (نیانگیم

صورت به  زیارتفاع ن راتییو اثر تغ افتهی شیافزا مجاز برخورد / نگاه

 .شودیاعمال م یقدق

 

 نتیجه گیری 
 SAR هاییستمس یبرا PRFانتخاب  بهبودیافتهمقاله روش  یندر ا

شعاع محلی قابلیت اعمال دقیق اثر تغییرات ارتفاع و با  یهفضاپا

. در ارائه گردید و توان یکار یکلس تثبیت قابلیت ینهمچن و زمین

به کمک  یو طراح یساز یهشب یجنتا ،ینوع یستمس یک یانتها برا

. در حالت بدون تغییرات ارتفاع و شعاع شده آورده شد ئهروش ارا

 ارائه شده در روشمشابه نتایج  هدست آمد همحلی زمین نتایج ب

کند. همچنین در و صحت روش ارائه شده را تایید می است[ 8]

 ی و شعاع محلی زمینارتفاع مدار ،برخورد یهکه در آن زاو حالتی

 یهمجاز در هر زاو PRF یرمقاد است، ییرقابل تغ ینیدر محدوده مع

ثابت و عرض پالس ثابت  یکار یکلهر دو حالت س یبرخورد و برا

روش ارائه نتایج شبیه سازی ضمن تایید قابلیتهای  .گردیدمحاسبه 
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تواند محدوده ثابت می یکار یکلسدهند اعمال نشان می شده،

قابل  را افزایش دهد که یک مزیتمجاز زاویه برخورد  و PRFمقادیر 

 کند.در طراحی ایجاد می را توجه

 

 تعارض منافع

 ".استنشدهگونه تعارض منافع توسط نویسندگان بیان هیچ"

 

 مراجع

 
[1] M. Skolnik, “Synthetic Aperture Radar,” in RADAR 

Handbook, 3rd edition, McGraw-Hill, 2008. 
[2] I. G. Cumming, and F. H. Wong, Digital Processing 

of Synthetic Aperture Radar Data Algorithms and 

Implementation, Artech House, 2005. 
[3] J. C. Curlander, and R. N. McDonough, Synthetic 

Aperture Radar - Systems and Signal Processing, John 

Wiley & Sons, 1991. 

[4] C. Elachi, Spaceborne Radar Remote Sensing: 

Applications and Techniques, IEEE Press, 1988. 

[5] A. Hein, Processing of SAR Data: Fundamentals, 

Signal Processing, Interferometry, Springer, 2004. 
[6] L. J. Cantafio, Space-based radar handbook, 

Norwood, MA, Archtech House Inc., 1989. 

[7] B.C. Barber. (1985). “Theory of Digital Imaging from 

Orbital Synthetic-Aperture Radar”, Int. J. 

Remotesensing, Vol. 6, No.7, 1985. 

[8] D. L. Bickel, B. C. Brock, and C. T. Allen, 

“Spaceborne SAR Study:LDRD 92’ Final Report,” 

Sandia National Laboratories, 1993. 
[9] S. Gharibi, and J. Amini, “Detection and Analysis of 

Appropriate PRF for Spaceborne SAR Sensors,” 

Proceedings of the International Conference on 

Electrical and Computer Systems, Ottawa, Ontario, 

Canada, Aug. 2012. 

[10] R. Barnler, and H. Runge, “A Novel PRF-Ambiguity 

Resolver”, Proc. of IGARRS ’91, pp. 1035-1038. 

[11] R. Bamler and H. Runge, “PRF-Ambiguity Resolving 

by Wavelength Diversity”, IEEE Trans. on 

Geoscience and Remote Sensing, Vol. 29, No. 6, Nov. 

1991, pp. 997-1003.  

[12] R. Bamler, "Wavelength diversity PRF-ambiguity 

resolver: calibration and test for ERS-1 SAR," 

Proceedings of IGARSS '93 - IEEE International 

Geoscience and Remote Sensing Symposium, Tokyo, 

Japan, 1993, pp. 1447-1449 vol.3. 

[13] R. Wang, and R. Yang, “PRF selection for synthetic 

aperture radar in ellipse orbit,” in Third International 

Asia-Pacific Environmental Remote Sensing Remote 

Sensing of the Atmosphere, Ocean, Environment, and 

Space, pp. 531-538, 2003.  

[14] S. Wollstadt, and J. Mittermayer, “Nadir Margins in 

TerraSAR-X Timing Commanding,” CEOS SAR 

Calibration and Validation Workshop, 2008. 
[15] N. V. Petersen, “Lifetimes of satellites in near-circular 

and elliptic orbits,” Journal of Jet Propulsion 26.5 

(1956): 341-351. 

[16] J. Kork, "Satellite lifetimes in elliptic orbits," Journal 

of the Aerospace Sciences 29.11 (1962): 1273-1290. 

[17] W. Torge, and J. Müller, Geodesy, Walter de Gruyter, 

2012. 

[18]  A. Freeman, "Design Principles for Smallsat SARs," 

in Proc. Small Satellite Conf., Logan, UT, USA, Aug. 

2018. 

[19] C. Reising, L. Prunte, F.S.T. Flohrer, and S. 

Lemmens, "Noise Figure Calculation for Space 

Surveillance Radar Systems," in Proc. 8th Eur. Conf. 

Space Debris, Darmstadt, Germany, Apr. 2021, vol. 8. 

[20]  S. Kim, C. M. Song, S. H. Lee, S. C. Song, and H. U. 

Oh, "Design and Performance of X-Band SAR 

Payload for 80 kg Class Flat-Panel-Type 

Microsatellite Based on Active Phased Array 

Antenna," Aerospace, vol. 9, no. 213, 2022.  

[21]  E. Makas, and A. R. Aslan, “Spaceborne SAR System 

Design Considerations: Minimizing Satellite Size and 

Mass, System Parameter Trade-Offs, and 

Optimization,” Applied Sciences, vol. 14 no. 21, p. 

9661, 2024. 

[22]  C. A. Balanis, Antenna theory: analysis and design, 

John wiley & sons, 2015. 

 
COPYRIGHTS 

© 2025 by the authors. Licensee Iranian 

Space Research Center of Iran. This 

article is an open access article distributed 

under the terms and conditions of the 

Creative Commons Attribution 4.0 

International (CC BY 4.0) 

(https://creativecommons.org/licenses/by/

4.0/) 



Original Article 

Thermal Design and Modeling of  
Tri-Band Beacon Payload for a 

Seismological Satellite 
 

Esmat Kishani Farahani1*, Azar Anvari2, Foad Farhani3, Shervin Amiri4 

 
1* Institute of Electrical Engineering and Information Technology, Iranian Research 

Organization for Science and Technology (IROST), Tehran, Iran 

e.kishani@irost.ir 
 

2 Department of Mechanical Engineering, Iranian Research Organization for Science 

and Technology (IROST), Tehran, Iran 

a.anvari@irost.ir 

 
3 Department of Mechanical Engineering, Iranian Research Organization for Science 

and Technology (IROST), Tehran, Iran 

f.farhani@irost.ir 

 
4 Institute of Electrical Engineering and Information Technology, Iranian Research 

Organization for Science and Technology (IROST), Tehran, Iran 

amiri@irost.ir 

 

 

* Corresponding Author 

 

 

 

Abstract 
Extensive research has been conducted for predicting earthquakes using satellites and 

space-based methods in recent decades. In pursuit of this goal, the correlation between 

the ionosphere's total electron content (TEC) distribution and earthquake events has been 

studied and analyzed. Tri-band beacon transmitters (TBB) transmit coherent-phase 

signals to receivers. The primary objective of using TBB is to study electron density in 

the Earth's ionosphere through TEC data analysis. This approach enables the creation of 

two-dimensional maps or one-dimensional electron density profiles. This article focuses 

on the thermal analysis of the beacon transmitter payload in a typical seismological 

satellite under different space environmental conditions. The findings indicate that, in 

the satellite's thermal design, implemented using passive thermal control hardware, the 

transmitter payload maintains its operational temperature range under worst-case hot and 

cold orbital conditions. The results can be used in designing a thermal control system to 

monitor and control the TBB temperatures under different conditions in the satellite 

orbit. 
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 چکیده
های ای در دهههای فضاپایه، تحقیقات گستردهها و روشبینی وقوع زلزله با استفاده از ماهوارهپیشبه منظور 

با در لایه یونسفر  (TEC)اخیر انجام شده است. در راستای تحقق این هدف، ارتباط توزیع چگالی الکترون 

 (TBB)ی بیکن سه فرکانسه هاای مورد بررسی و تحلیل قرار گرفته است. فرستندهزهلری زمینهاادیدرو

مطالعه چگالی  TBBکنند. هدف اصلی استفاده از ها ارسال میهایی با فاز همدوس را برای گیرندهسیگنال

است. با این روش امکان  (TEC)های محتوای الکترون کل الکترون در یونوسفر زمین با تجزیه و تحلیل داده

شود. مقاله حاضر، به بررسی از چگالی الکترون فراهم می استخراج نقشه دو بعدی و یا پروفایل یک بعدی

شناسی نوعی اختصاص داشته و نتایج تحلیل حرارتی برای محموله فرستنده بیکن در یک ماهواره زلزله

دهد. نتایج حاصل محموله این ماهواره را در شرایط مختلف محیط فضا، به طور خاص مورد تحلیل قرار می

افزارهای کنترل حرارت غیرفعال صورت گرفته، حرارتی ماهواره که با استفاده از سخت دهد، در طرحنشان می

گیرد. محموله فرستنده در بدترین شرایط گرم و سرد مداری، در محدوده مجاز دمایی کاری خود قرار می

تنده تواند در طراحی سامانه کنترل حرارت برای پایش و کنترل دمای محموله فرسنتایج بدست آمده می

 بیکن در شرایط مختلف مداری مورد استفاده قرار گیرد.
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1 
 مقدمه -1

آلپ واقع شده که یکی از -ایران در بخشی از کمربند هیمالیا

زلزله  130مستعدترین مناطق زلزله خیز در جهان است و بیش از 

شدید را در قرن گذشته تجربه کرده است. از سوی دیگر شرایط 

نسبتا بدون آب و هوایی در ایران در بخش اعظم سال، پایدار و 

پوشش ابر بوده و این کشور را یک منطقه مناسب برای تحقیقات 

ای به سازد. تاکنون تحقیقات گستردهای میو مطالعات ماهواره

های علمی و با استفاده بینی وقوع زلزله بر اساس روشمنظور پیش

[. در این 7-1های فضاپایه صورت گرفته است ]ها و روشاز ماهواره

شناسی در ایران نیز حی و ساخت یک ماهواره ویژه زلزلهراستا، طرا

 کند.ای پیدا میاهمیت ویژه

طور بهاست که  یشده جزئ زهیونی یپلاسما یحاو نیزم یفوقان جو

 یبادها ب،یبازترک ،یدیدر اثر تشعشعات ماوراء بنفش خورش دائم

از ارتفاع  ونسفریاست.  رییدر حال تغ یکیالکتر یهادانیو م یخنث

 یبه بالا هاونی یچگال رییشروع شده و با تغ نیزم یلومتریک 50

 ،سه فرکانسه کنی. فرستنده برسدیهم م نیزم یلومتریک 1000

با فاز همدوس را به  ی مختلف وهافرکانس یی باویرادی هاگنالیس

افق،  یکه با حرکت ماهواره در راستافرستد می ینیزم یهارندهیگ

 یمحتوا عی. سپس توزکندیرا اسکن م ونسفری هیلا

1الکترون)
TEC ین. اشودیم یاز پرتوها بازساز یسر کی( در طول 

 یهارندهیگ یریو قرارگ یااز فرستنده ماهواره کنیب الروش با ارس

 اربزا کی انعنوبه  تواندیکشور، م یهاگسل افطردر ا یییوراد

 دهستفاا ردمو لزلهز عقواز و شیپ یهاریناهنجا تعییندر  مفید

 ارهماهو گنالیس یافتو در لساار بر یمبتن یگرافتومو. ردیگ ارقر

 نالسیگ لنتقاا نیچنهمو  هیپافضا یهاهفرستنداز  دهستفاا با

 ردموگذشته  ههدر چند د زمینی یافتو در ایارهماهو یییوراد

 [.8] ستگرفته ا ارقر مطالعه
2

TBB یانتقال در باندها یسه فرکانسه است که برا کنیب کی 

VHF/UHF  وL (150/400/1067  توسعه )است.  افتهیمگاهرتز

 دیو تول ونوسفریالکترون در  یآن، مطالعه چگال یهدف اصل

الکترون  یاز چگال یبعد کی یهالیو پروفا یدوبعد یهانقشه

 یهاینظمیب ریثتا تأ دهدیاجازه م نیابزار همچن نیاست. ا

مورد  نیاز فضا به زم Lو  VHF ،UHFبر انتقال باند  ونوسفری

 [.9] ردیمطالعه قرار گ

                                                 
1 Total Electron Content 
2 Tri-Band Beacon 
3 Coherent Electromagnetic Radio Tomography 

 منسجم با نام یسیالکترومغناط ییویراد یتوموگراف شیآزما
3

CERTO با نام یو رصد جهان شرفتهیپ قاتیماهواره تحق یرو 
4

ARGOS بوده  ییویراد یهاکنیاز ب یااز مجموعه شیآزما نیاول

( لومتریک 10از  شیبزرگ )ب اسینظارت بر مق یاست که در فضا برا

( با استفاده از لومتریک 1کمتر از  ای 1کوچک ) اسیو مق

 [. 10قرار داده شده است ] ییویراد یهاکیتکن

 یهاهیاز آرا رهیزنج کیتوسط  توانندیم TBB یهافرستنده

ها از از ماهواره یاریها در بسفرستنده نیمشاهده شوند. ا رندهیگ

5 یشناسجمله ماهواره زلزله
CSES [11] یامنظومه یهاو ماهواره 

COSMIC .یهایریگهمه اندازه استفاده شده است TBB  در

COSMICمنتشر شده  ییویفاز امواج راد راتییتغ یریگ، بر اندازه

 ناشی از راتییتغ نیاستوار است. ا ینیزم رندهیاز ماهواره تا گ

 ، 9] هستندحرکت ماهواره  و نیزاتمسفر  شکستِ بیضر نوساناتِ

10.] 

 هیکل یدما یزیرسیستم کنترل حرارت ماهواره، وظیفه نگهدار

در طول  ،مجاز یهاماهواره را در محدوده یهااجزاء و محموله

کنترل حرارت ماهواره به دو  یهاماموریت آن برعهده دارد. روش

در روش کنترل حرارت فعال  .شوندیم میتقس رفعالینوع فعال و غ

دارند استفاده شده و در  ازیکه به مصرف توان ن ییافزارهااز سخت

روشن/خاموش، از  یترهایبه استثناء ه رفعال،یکنترل حرارت غ

 اه،یو س دیسف یهارنگ ریبه توان، نظ ازیبدون ن یرهاافزاسخت

 ه،یچندلا قیعا یها(، پوششزیو آنودا نیپرداخت سطوح )آلودا

حاضر، به  مقاله[. 12] شودیاستفاده م رهیو غ هاییابلرها، لاد

ماهواره  کیدر  TBBفرستنده  یحرارت لیو تحل یمدلساز

 نیمدل ا یرا برا لیتحل جیاختصاص داشته و نتا یشناسزلزله

، پژوهش حاضردر . دهدیفضا، ارائه م یطیمح طیمحموله در شرا

شرایط گرم و سرد مداری  نیبرای شرایط گذرا و بدتر یمدلساز

 یینها یحرارت یطراح ،یحرارت لیتحل جیانجام شده و بر اساس نتا

 .شودیم نییمحموله ماهواره تع
 

 شناسیمروری بر چند ماهواره زلزله -2

 کی CERTOمنسجم با نام  یسیالکترومغناط ییویراد یتوموگراف

را به طور همزمان با  ونوسفری یاست که پارامترها ییویراد کنیب

. کندیم یریگاندازه ینیزم یهارندهیتوسط گ گنالیس افتیدر

4 Advanced Research and Global Observation Satellite 
5 China Seismo-Electromagnetic Satellite 
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CERTO ینیبشیکمک به پ یرا برا ونوسفری یجهان ینقشه ها 

نصب  یبرا CERTOابزار  دهد.یارائه م ییویامواج راد یپراکندگ

با  ونوسفرینظارت بر  یها، براو ماهواره ییفضا زاتیتجه یبر رو

باند  یهادر فرکانس وستهیموج پ یهاگنالیاستفاده از انتشار س

VHF،UHF  وL کنیب نیساخته شد. اول CERTO  1999در سال 

تحت  ARGOS یو رصد جهان شرفتهیپ یقاتیدر ماهواره تحق

 دیو همزمان با خورش یبه مدار قطب کایآمر ییهوا یروین تیحما

 یهااز محموله یدر بخش CERTOپرتاب شد. متعاقباً، ابزار 

 SEEK2 یو برنامه موشک DMSP/F15، PICOSAT یهاماهواره

6ژاپن و شش ماهواره  تیتحت حما
COSMIC تیحت حمات 

 یبر رو CERTO یابزارها زیپرتاب شده است. در ادامه ن وان،یتا

متحده،  الاتیا ییهوا یروین تیتحت حما C/NOFS ماهواره

NPSAT1 ییایدر یروین یلیتکم لاتیتوسط دانشکده تحص، 

CASSIOPE 7لیبرز تیتحت حما یهاکانادا، و ماهواره
EQUAR 

سامانه  یدارا یهااول ماهواره یسر (1)ند. شکل اهاجرا شد

CETRO اندهداشت یکاربر ونوسفری شیپا یکه برا دهدیرا نشان م 

[13.] 

 ونوسفری یهاینظمیب ریتأث یریگاندازه COSMIC یهاماهواره در

مگاهرتز( و  400) UHFمگاهرتزVHF (150  ،) امواج در انتقال

از  یکی. شودیانجام م نیمگاهرتز( از فضا به زم 1067) L باند

 COSMICماهواره  تیموقع قیدق نییتع TBBاهداف استفاده از 

 یهاگنالیداپلر س فتیش یریگداپلر است. با اندازه یریبا رهگ

VHF, UHF, L-band  فرکانس مرجع در  کینسبت به

ماهواره را  یفاصله و سرعت نسب توانیم ،ینیزم یهارندهیگ

مختلف، استفاده  یهادر فرکانس گنالی. دو سکرداستنتاج 

 حیرا تصح گنالیانتشار س یرو ونوسفریتا اثر شکست  شوندیم

 یریگ، بر اندازهCOSMICدر  TBB یهایریگکنند. همه اندازه

 ینیزم رندهیمنتشر شده از ماهواره تا گ ییویفاز امواج راد راتییتغ

 بیکه در ضر ستی ااز نوسانات یناش راتییتغ نیاستوار است. ا

. در صورت شودیم جادیو با حرکت ماهواره ا نیشکست اتمسفر زم

 ستگاهیاز حرکت ماهواره نسبت به ا یحذف فرکانس داپلر ناش

 ماندهیشکست اتمسفر را از باق بینوسانات در ضر توانیم ،ینیزم

 . [9] کردفاز محاسبه  راتییتغ

 

                                                 
6 Constellation Observing System for Meteorology, Ionosphere, and Climate 

 مدلسازی حرارتی -3

 کیدر  TBBفرستنده  یحرارت لیو تحل یمقاله حاضر به مدلساز

در  سیگنال سهفرستنده  نیاختصاص دارد. ا یشناسماهواره زلزله

و  مگاهرتزUHF (400 ) ،(مگاهرتز 150) VHF باندهای فرکانسی

L  (1067  )ینیزم یهارندهیاز گ یخط یاهیبه آرارا مگاهرتز 

 زا یریتصاو ،یتوموگراف یهاکیتا با استفاده از تکن کندیارسال م

ماهواره با  نیحاصل شود. مشخصات ا ونوسفریالکترون در  یچگال

پرتاب، مشخصات و  یهاتیتوجه به عوامل متعدد از جمله محدود

و  یژگیو نیو همچن تیمامور نیانجام ا یابعاد محموله برا

و  نییمختلف در پلتفرم ماهواره تع یهاستمیرسیز یهاتیمحدود

 انتخاب شده است.

، یک ماهواره کوچک به شکل پژوهشمورد بررسی در این  ماهواره

های است که چهار آرایه خورشیدی بر روی دیواره لیمکعب مستط

قرار  (LEO)پایین  اند. این ماهواره، در مدارجانبی آن قرار گرفته

و سیستم کنترل حرارت آن از نوع غیرفعال است. در ماهواره  دارد

ها رنگ رینظ رفعالیکنترل حرارت غ یرهاافزامورد نظر، از سخت

اجزاء استفاده شده است.  ییحفاظت دما یها براو پوشش

شرایط گرم و  نیهای حرارتی برای شرایط گذرا و در بدترتحلیل

 سرد مداری انجام شده است. 

زیرسیستم و چند محموله است. پلتفرم  6مورد نظر شامل  ماهواره

، سازه (EPS)توان الکتریکی  های:سیستمماهواره شامل زیر

(SMS)،  ارتباط از دور(TT&C) کامپیوتر پردازنده ،(C&DH) ،

است. سازه اصلی  (ACS)و کنترل وضعیت  (TCS)کنترل حرارت 

صفحه آلومینیومی صلب افقی است که تجهیزات  3ماهواره شامل 

گیرند. این صفحات ماهواره را به ها بر روی آن قرار میو محموله

 کنند.دو بخش فوقانی و تحتانی تقسیم می

افزار کنترل فعال زیرسیستم کنترل وضعیت، مجهز به سخت 

ر کنترل غیرفعال )بوم افزاهای مغناطیسی( و سختپیچ)سیم

گرادیان جاذبه( بوده که این بوم در بخش میانی ماژول بالایی سازه 

های شامل سلول نیز قرار گرفته است. زیرسیستم تغذیه

ها و واحد توزیع و تنظیم توان است که توان خورشیدی، باتری

ها، به صورت دو بسته بر روی . باتریکنندمیماهواره را تامین 

جعبه اند. ی و در دو طرف بدنه بوم گرادیان قرار گرفتهصفحه میان

های مخابراتی در بخش پایینی سازه قرار الکترونیکی و ماژول

در مدل این ماهواره، صفحه فوقانی سازه رو به اند. گرفته

7 Ecuadorian Satellite for Advanced Research 
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القدم بوده و صفحه زیرین آن به سوی زمین یا سمتالرأس سمت

 . است

را مورد نظر با بوم باز شده  ارهمدل ماهونمای بیرونی از ( 2شکل )

اجزاء اصلی  سازه و حرارتی( نیز مدل 3شکل ) دهد.نشان می

 دهد.ماهواره را نشان می

 
 مدل ماهواره مکعب مستطیلی با بوم باز شده .(2شکل )

 

 
محموله فرستنده ماهواره و موقعیت  یمدل حرارت (.3) شکل

TBB  (رنگقرمز )جعبه  

 

بر روی جعبه  TBB محموله بیکن سه فرکانسه (،3)مطابق شکل 

در در ماژول پایین سازه قرار گرفته است.  EBOXالکترونیکی 

نشان داده شده است.  TBBمحموله فرستنده  ریتصونیز ( 4شکل )

در  ییطلا نیپوشش جعبه محموله، آلودا ،ماهواره یدر مدل حرارت

قابل ذکر . است. /2آن  یانتشار تشعشع بینظر گرفته شده که ضر

 لیسازه که چهار وجه مکعب را تشک یجانب یهاوارهیاست که د

ها که پانل نیاند. اشده دهیپوش یدیخورش یهابا پانل دهند،یم

قرار  لیهستند، به دل یطیمح یحرارت یشارهادر معرض تابش 

. کنندیرا تجربه م ییدما دیشد راتییگرفتن در روز و شب مدار، تغ

به شدت  ییدما راتییتغ نیره به دور خود، اماهوا یبا چرخش وضع

رات دما متفاوت ییتغ ،شده و بسته به نرخ چرخش ماهواره لیتعد

که  زیسازه ن یجانب یهاوارهید ط،یشرا نیخواهد بود. متناظر با ا

دارند، متاثر  یتبادل تشعشع یدیخورش یهابا پانل طور مستقیمبه

 یدما خواهند داشت. برا راتییتغ یشده و در طول روز و شب مدار

ماهواره از جمله جعبه فرستنده، انتقال حرارت  یاجزاء داخل نکهیا

 نیبا سطوح اطراف داشته باشد، از پوشش آلودا یمترک یتشعشع

استفاده شده است. به منظور کاهش تبادل تشعشعی بین  ییطلا

با پوشش  زیهای جانبی، سطوح داخلی سازه نواحد و دیواره نیا

ماهواره،  نیا ین طلایی پوشانده شده است. در طرح حرارتآلودای

انتخاب  اتوریراد عنوانبه  ،یسازه مکعب نیریو ز ییهر دو سطح بالا

 د.نماهواره را به عهده دار یداخل یشده و دفع تلفات حرارت

 

 
 [.14] ونوسفری شیپا یبرا TBBمحموله  ریتصو (.4) شکل

 

( محدوده دمایی مجاز اجزای اصلی ماهواره ارائه شده 1در جدول)

 است. 
 محدوده دمایی مجاز اجزای اصلی ماهواره  .(1جدول)

 واحد
محدوده دمایی کاری 

(C˚) 

محدوده دمایی 

 (˚Cغیرکاری )

 - -70+ ، 120 های خورشیدیپانل

 -20+ ، 40 -10+ ، 25 بسته باتری

 -40+ ، 80 -10+ ، 50 جعبه الکترونیکی

 -50+ ، 50 -5+ ، 50 های مخابراتیماژول

 -50+ ، 70 -50+ ، 70 های مغناطیسیپیچسیم

 - -80+ ، 80 سازه

 

دیدگاه کنترل حرارت، مدار ماهواره به دلیل تاثیر بر روی  از

شارهای حرارتی محیطی حائز اهمیت است. به این جهت، تحلیل 

حرارتی مدار برای تعیین شارهای حرارتی و تعیین بدترین شرایط 

است. به دلیل غیرهمزمان بودن مدار  شدهسرد و گرم، انجام 

مورد توجه قرار گرفته  زی، نابت یهماهواره با خورشید، تغییرات زاو
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 2در حدود  بتاهای مدار نهایی، زاویه است. با توجه به مشخصه

کند. بر اساس مدار مورد نظر، مقادیر ثابت درجه در روز تغییر می

زمین در شرایط گرم و سرد مطابق  IRخورشیدی، البیدو و تشعشع 

 دلم [. این مقادیر در12در نظر گرفته شده است ] (2)با جدول 

 .استفاده شده استماهواره  RADCAD یحرارت
 

 (. ثابت شارهای محیطی استفاده شده در مدل حرارتی2جدول )

هامقدار ثابت داغ سرد  

 ]2W/m[ ثابت خورشیدی 1400 1309

6/195  1/246  ]2W/m[ تشعشع مادون قرمز 

3/0  46/0   ضریب آلبیدو 

 

ریاضی  شامل ساخت مدل ،موردنظر حرارتی ماهواره لسازیمد

مدل و  (Geometrical Mathematical Model (GMM))هندسی 

 Thermal Mathematical Model (TMM))ریاضی حرارتی 

 view)است. از مدل ریاضی هندسی برای محاسبة ضرایب دید 

factors)  و شارهای حرارتی وارده به سطوح مختلف ماهواره

ل حرارتی این ماهواره نیز با استفاده شده است. مدلسازی و تحلی

 Thermal Desktopو  SINDAافزارهای تخصصی استفاده از نرم

با فرض متمرکز  (Transient)انجام شده است. تحلیل حرارتی گذرا 

 بودن کلیة خواص حرارتی نظیر دما و ظرفیت حرارتی در هر گره

-Implicit forward)با روش عددی اختلاف محدود ضمنی 

backward) .انجام شده است 

 دیفیوژن عبارت است از: همعادلة تعادل حرارتی برای یک گر

 
2𝐶𝑖

∆𝑡
(𝑇𝑖

𝑛+1 − 𝑇𝑖
𝑛) = 2𝑄𝑖

+ ∑[𝐺𝑗𝑖(𝑇𝑗
𝑛 − 𝑇𝑗

𝑛) + 𝐺̂𝑗𝑖{𝑇𝑗
𝑛4

− (𝑇𝑖
𝑛)4}]

𝑁

𝑗=1

+ ∑ [𝐺𝑗𝑖(𝑇𝑗
𝑛+1 − 𝑇𝑗

𝑛+1)

𝑁

𝑗=1

+ 𝐺̂𝑗𝑖 {𝑇𝑗
𝑛+14

− (𝑇𝑖
𝑛+1)4}]                   (1) 

 

 که:

𝑇𝑗
𝑛 دمای گره حرارتیj  در زمان جاریt، 

𝑇𝑗
𝑛+1  دمای گره حرارتیj  در زمان بعدt∆t+ ، 
𝐺𝑗𝑖  کانداکتور خطی (linear conductor)اتصال گره حرارتی  برای

j  به گره حرارتیi ، 

                                                 
8 Network- Style 

𝐺̂𝑗𝑖 کانداکتورتشعشعی(radiation conductor)  برای اتصال گره

 ،iبه گره حرارتی  jحرارتی 
𝐶𝑖  ظرفیت گرمایی گره حرارتیi و 
 𝑄𝑖 /چاه حرارتی برای گره حرارتی  منبع حرارتیi  .است 

این روش دقت مرتبة دوم را نسبت به زمان و دقت مرتبة اول را 

ست. سیستم معادلات فوق برای کل شبکة ا نسبت به مکان دارا

و یا  (Iterative Relaxation)حرارتی ماهواره با استفاده از روش 

 .شودمیروش ماتریس همزمان حل 

SINDA قابلیت حل مسائل فیزیکی به  با افزارییک سیستم نرم

 به حلافزار قادر . این نرماست Lumped Methodای روش توده

که در مسائل است معادله دیفرانسیل غیرخطی درجه چهارم 

، یک SINDAافزار  شود. نرمکنترل حرارتی ماهواره استفاده می

 -)قابل قیاس با مدار خازن 8ساز حرارتی به روش شبکهشابهم

روند حل به این صورت است که کاربری که با یک  .است( 9مقاومت

مسئله انتقال حرارت مواجه است، یک شبکه اختیاری از نقاط 

ها بوسیله مسیرهای جریان کند. این گرهها( را ایجاد میدمایی)گره

 اند.شدهحرارتی به یکدیگر متصل 

ماهواره، نخست ضرایب شکل و شارهای در مدلسازی حرارتی 

حرارتی محیطی اعمالی به سطوح ماهواره نظیر البیدو، شار حرارتی 

. ه استزمین محاسبه شد (IR)مادون قرمز  خورشیدی و تشعشع

این مقادیر به عنوان اطلاعات ورودی برای مدل ریاضی حرارتی، 

 استفادهقاط مختلف ماهواره مورد جهت محاسبه مقادیر دما در ن

ها و ند. جزئیات مدلسازی شامل مشخصات کلیه گرهافتهقرار گر

 یافزارجعبه سخت یو تماسی برا یکانداکتورهای هدایتی، تشعشع

با توجه  ن،یچن. هماستمحموله فرستنده  یکیالکترون یو بردها

مدل  در زیتلفات ن نیبه توزیع تلفات حرارتی در اجزاء مختلف، ا

. متناظر با هر وضعیت کاری ماهواره، شودیم الحرارتی واحد اعم

مقادیر تلفات حرارتی اجزاء مرتبط در مدل ریاضی حرارتی اعمال 

 شده و نتایج تحلیل استخراج شده است.

با  هاهای الکترونیکی و پک باتریدر سطح تماس بین جعبه

 فیتعر یتماسی در مدل حرارت هایکانداکتور ،یاسازه اتصفح

کانداکتورها به سطح تماس جعبه و ضریب هدایت  نیشده است. ا

دارند. به منظور افزایش تبادل  یبستگ گریکدیتماسی اجزاء با 

حرارت به طریقه هدایت و کاهش مقاومت حرارتی در بین سطح 

 حرارتی استفاده شده است.  یهاییتماس، از لا

9 Capacitor-Resistor Circuit 
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له برای مدلسازی در این مقارفته ر کاب شایان ذکر است، روش

توسط نویسندگان برای  پیش از اینحرارتی ماهواره مورد نظر، 

مطالعه تأثیر چند پارامتر مهم بر سیستم کنترل حرارت ماهواره 

های فضایی برای استفاده در سیستم [ و برای مقایسه رنگ15]

  [ مورد استفاده قرار گرفته است.16کنترل حرارت ماهواره ]

 83زاویه میل  با مشخصاتدایروی دار ماهواره فوق برای م تحلیل

انجام شده دقیقه  105کیلومتر و دور تناوب  1000درجه، ارتفاع 

شصت درجه  بتامدل ماهواره را در مدار با زاویه  (5) شکلاست. 

 .دهدینشان م

 

 
 (. مدل ماهواره در مدار با زاویه بتای شصت درجه5شکل )

 

 نتایج تحلیل حرارتی -4
پریود  50جهت استخراج نتایج دما، تحلیل حرارتی گذرا برای 

رسیدن به حالت پایداری دمایی انجام شده  برایماهواره در مدار 

 یسازی و تحلیل حرارتی، توزیع دمای اجزااست. نتایج شبیه

های در شکل .مداری است مختلف در بدترین وضعیت گرم و سرد

وضعیت  در TBBرستنده (، نتایج تحلیل برای جعبه ف7( و )6)

به ترتیب در شرایط گرم و سرد مدار ارائه شده است.  ،کاری نامی

محموله، در یک پریود ماهواره  نیحرارتی ا تلفاتکه  به آن دلیل

مقدار  نیشتریو در حین فاز ارسال اطلاعات دارای ب نیستثابت 

دهد حداکثر دما در فاز ارسال فرستنده ، نتایج دما نشان میاست

محموله ایجاد شده است. باتوجه به ملاحظات عدم قطعیت و 

حاشیه امنیتی ده درجه سانتیگراد برای حداکثر و حداقل دمایی، 

 گیرد.محموله فرستنده در محدوده مجاز دمایی کاری خود قرار می

 

 
(. توزیع دما در بدترین شرایط گرم مدار و وضعیت کاری نامی 6شکل )

 TBBبرای واحد فرستنده 

 
(. توزیع دما در بدترین شرایط سرد مدار و وضعیت کاری 7شکل )

 TBBنامی برای واحد فرستنده 

 

( دمای جعبه الکترونیکی که بر روی صفحه زیرین 8در شکل )

سازه قرار گرفته و همچنین متوسط نتایج دمای این صفحه از سازه 

نتایج ماهواره در شرایط گرم مداری نشان داده شده است. پروفایل 

که همواره رو به زمین قرار دارد و صرفا  ،دمای صفحه زیرین سازه

کند، نشان شار حرارتی البیدو و مادون قرمز زمین را دریافت می

که سهم البیدو دریافتی صفر شده  ،دهد در بخش شب مدارمی

نتایج دما همچنین، است، دمای این صفحه نیز کاهش یافته است. 

خوبی در محدوده مجاز دمای جعبه با حاشیه ایمنی بسیار 

 الکترونیکی قرار دارد.

های باتری و صفحه ( نیز نتایج دمای یکی از بسته9در شکل )

میانی سازه ارائه شده است. با توجه به اینکه صفحه میانی سازه در 

و  نداردمقابل تابش خورشید و سایر شارهای حرارتی محیطی قرار 

لایی ندارند، تغییرات دمای این صفحه ها نیز تلفات حرارتی باباتری

. همانگونه که در این شکل نشان داده شده است، قابل توجه نیست

و  2/19 (˚C)ها بین حداکثر در این شرایط مداری، دمای باتری

قرار دارد، که با توجه به حداکثر و حداقل دمای  4/18 ˚(C)حداقل 
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(، این واحد بسیار حیاتی ماهواره نیز 1ها در جدول )مجاز باتری

 مجاز قرار دارد.در محدوده دمایی 

 

 

دمای جعبه الکترونیکی و صفحه زیرین سازه در شرایط : (8) شکل

 گرم مداری

 
 شرایط گرم مداریها و صفحه میانی سازه در دمای باتری: (9) شکل

 

 گیرینتیجه -5
ای که در خیز بودن کشور ما و تحقیقات گستردهبا توجه به زلزله

های بینی وقوع زلزله با استفاده از روشجهان به منظور پیش

است، طراحی و ساخت یک ماهواره ویژه  انجام شدهفضاپایه 

منظور انتخاب و دارد. به ایشناسی در ایران اهمیت ویژهزلزله

های مورد استفاده در ماهواره گیری صحیح درباره محمولهتصمیم

شناسی زلزله شناسی ایرانی، مطالعاتی روی چندین ماهوارهزلزله

های به عنوان یکی از گزینه TBBصورت گرفته و محموله فرستنده 

پیشنهادی مطرح شده است. با توجه به سابقه فضایی کشور در 

های ، و با توجه به شرایط و محدودیتهاوزه فناوری میکروماهوارهح

شناسی موجود، این نکته در انتخاب یک الگوی بومی ماهواره زلزله

های ایرانی حائز اهمیت است که نمونه ماهواره انتخابی از پلتفرم

قبلی فناوری فضایی کشور باشد. همچنین ملاحظات کوچک بودن 

های جدید در دی بودن آن برای آزمون فناوریابعاد و وزن و اقتصا

 .استاولویت 

حاضر، مدلسازی و تحلیل حرارتی یک ماهواره با  پژوهشدر 

محموله فرستنده بیکن برای شرایط گذرا و بدترین شرایط گرم و 

 (LEO)سرد مداری انجام شده است. این ماهواره، در مدار پایین 

و سیستم کنترل حرارت آن از نوع غیرفعال است. نتایج  داردقرار 

دهد که در بدترین شرایط گرم و سرد مداری و با تحلیل نشان می

رعایت حاشیه امنیتی، محموله فرستنده و اجزاء اصلی ماهواره در 

 گیرند.محدوده مجاز دمایی کاری خود قرار می
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Abstract 

 

This paper aims to enhance design knowledge in the field of space technologies by 

elaborating on the conceptual design process of a lunar orbiter structure. Initially, the 

technical requirements and subsystem interfaces of the structure with other subsystems 

have been examined. Subsequently, leveraging statistical analyses and studying similar 

projects and existing models, several material options for the lunar orbiter structure have 

been proposed. To evaluate these options, modal analyses and mass calculations have 

been conducted using finite element modeling, and the results have been compared with 

the material production capabilities within the country to determine the final structural 

material. Furthermore, the conceptual design process, including component layout and 

calculations related to mass properties, has been performed. The outputs of this stage 

include the initial structural layout, mass budget, and preliminary mass calculations of 

the lunar orbiter. This research, as the first national step in lunar orbiter design, provides 

a valuable contribution to the analysis, design, and localization of space probes and 

represents a significant milestone in advancing indigenous space technologies. 
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 قاله پژوهشیم

سازه ماهگرد طراحی مفهومی و بررسی جنس 

 حداقلی نمونه

  3آرمان نوروزی، 2امیرمهدی مصطفی پور، 1*زهرا دانشجو

دانشکده مهندسی مکانیک و انرژی، دانشگاه شهید بهشتی، تهران، ایران )نویسنده مسئول(  -1
 z_daneshjoo@sbu.ac.ir 

 انرژی، دانشگاه شهید بهشتی، تهران، ایراندانشکده مهندسی مکانیک و  -2
 a_mostafapour@sbu.ac.ir 

 دانشکده مهندسی مکانیک و انرژی، دانشگاه شهید بهشتی، تهران، ایران -3
marman.norouzi.sbu@gmail.co 

 

 

 چکیده
مفهومی های فضایی، به تبیین فرآیند طراحی با هدف ارتقای دانش طراحی در حوزه فناوری پژوهش حاضر

ها بررسی با سایر زیرسیستم سازه زیرسیستم ینترفیسپردازد. در گام نخست، الزامات فنی و اسازه ماهگرد می

های موجود، چندین های مشابه و نمونههای آماری و مطالعه پروژهگیری از تحلیلشده است. سپس، با بهره

های مودال و ها، تحلیلمنظور ارزیابی این گزینهپیشنهاد شده است. به ماهگرد گزینه برای جنس سازه

های تولید ن محدود صورت پذیرفته و نتایج حاصل با توانمندیسازی المامحاسبات جرمی با استفاده از مدل

شامل  مفهومی فرآیند طراحیبه در ادامه،  .شودمواد در کشور مقایسه شده است تا جنس نهایی سازه تعیین 

جانمایی اولیه سازه،  :. خروجی این مرحله شاملشودپرداخته میو محاسبات مرتبط با خواص  ءجانمایی اجزا

عنوان نخستین گام ملی در زمینه ، بهحاضر پژوهش .شودمیبودجه جرمی و محاسبات اولیه جرمی ماهگرد 

 دهدمیهای فضایی ارائه کاوشگرسازی طراحی ماهگرد، دستاورد ارزشمندی در حوزه تحلیل، طراحی و بومی

 .رودشمار میبه های فضایی بومیو گامی اساسی در مسیر پیشرفت فناوری
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1 
 مقدمه -1

سال  سعه فناوری در  ضایی به عنوان یکی   های اخیر، تو های ف

از ارکان پیشرفت علمی و صنعتی کشورها شناخته شده است. در       

عنوان یکی از این میااان، طراحی و ساااااخاات ماااهگردهااا بااه

ه  ترین دستاوردهای فناوری فضایی، جایگا  ترین و پیشرفته پیچیده

یت        ویژه مأمور با  ها  ماهگرد له    ای دارد.  های متنوع خود، از جم

سطح ماه، مطالعه میدان    سی  شعات      برر شع سی و ت های مغناطی

هانی، نقش   تایی کی تأمین     یک در گساااترا دانش بشاااری و 

ساخت  کنند.  ای ایفا میسیاره های بینهای لازم برای مأموریتزیر

ملی، گاامی    از این منظر، طراحی مفهومی نخساااتین مااهگرد 

اساسی در مسیر خودکفایی فناورانه و دستیابی به جایگاه شایسته  

 .شودهای فضایی محسوب میدر عرصه جهانی فناوری

و   اکتشااافمنظور فضااایی اساات که به کاوشااگریماهگرد، 

یل دقیق ویژگی  به         تحل ماه طراحی و  با  ندهای مرتبط  ها و فرآی

گیری از ها با بهرهرکاوشااگشااود. این نوع از مدار آن ارسااال می

شرفته مانند دوربین  ضوح بالا، طیف ابزارهای پی های سنج های با و

آوری های ارتباطی پیچیده، توانایی جمع    چندگانه، و سااایساااتم    

اطلاعات جامع و متنوعی از ساااطح ماه، ترکیع معدنی، خواص       

عنوان نمونه،  به  .هساااتند فیزیکی، و شااارایط محیطی آن را دارا 

1 ماهگرد
LEO-S ستفاده از تکنولوژی  با شرفته، داده ا های  های پی

  ها شااامل آوری کرده اساات. این داده دقیقی از سااطح ماه جمع 

(  OH و O2H ویژه به) معدنیبرداری دقیق مواد شناسایی و نقشه   

ها، تحلیل ترکیع ساااطح ماه از طریق     فرآیندهای مرتبط با آن    و

گیری ، و اندازهماوراء بنفش و مادون قرمز محدودهسنجی در طیف

 .[1]های موجود در محیط ماه استتوزیع غبار و تابش

شین، به  ستاوردهای     عنوان تجلّماهگردهای پی ستین د ی نخ

فناورانه بشاار در عرصااه کاوا ماه، تحولی شااگرف در طراحی و   

سازه    سعه  ضایی به تو سا اهوجود آوردهای ف شگرها    زهند.  این کاو

شده    به سی  ست طرزی دقیق و ماهرانه مهند شرایط   ا تا در برابر 

های کیهانی،  محیطی سخت ماه، شامل تغییرات شدید دما، تابش   

  .دنهای ناشاای از پرتاب، مقاومتی بهینه از خود نشااان ده و تنش

ها با هدف تضمین پایداری دینامیکی و توزیع  شکل هندسی سازه   

به  شاااادمتوازن جرم، طراحی  های       و  بار کاهش اثرات  منظور 

ساااازی دقت بهینه  مکانیکی و ارتعاشاااات در مراحل پرتاب، به      

های  ها و پیشااارفت  گذار پژوهش . این ماهگردها، بنیان   اند هشاااد

                                                 
1 Small Lunar Explorations Orbiter 

2 European Space Agency 

در ادامه،  .آیندهای فضایی آینده به شمار می  وریتای در مأمسازه 

 .پردازیممیبه بررسی برخی از این ماهگردها 

مارس سااال   31تاریخ  درLuna10 نخسااتین ماهگرد با نام 

سط   1966 سیه میلادی تو شد. این ماهگرد که     رو ضا پرتاب  به ف

ای را در ای بود، مطالعات گسترده ای با هندسه استوانه  دارای سازه 

های ارزشااامندی که توساااط این مدار ماه به انجام رسااااند. داده

شاادت میدان  :ربارهآوری شااد، شااامل اطلاعاتی د ماهگرد جمع

شی آن، و ویژگی    سی ماه، کمربندهای تاب سنگ مغناطی های های 

ژوئن  10در تاریخ   Explorer49ماهگرد   .[4 -2] ساااطح ماه بود 

میلادی توسااط ایالات متحده آمریکا به فضااا پرتاب   1973سااال 

،  ای با هندسااه کروی برخوردار بودکه از سااازهشااد. این ماهگرد 

شد که     منظور انجام مأموبه ستاده  ضا فر  هدف آنریتی خاص به ف

ندازه  کانس ا ماه  های رادیویی فضااااا گیری فر بازه    و محیط  در 

تز تااا         25فرکااانسااای    لوهر ی بود      1/13ک تز  هر   .[6، 5] مگااا

میلادی   1998ژانویه سال  7در تاریخ   Lunar Prospectorماهگرد

توسااط ایالات متحده آمریکا به فضااا پرتاب شااد. این ماهگرد که 

ای بود، مأموریتی با هدف بررسی  ای با هندسه استوانه  دارای سازه 

شامل    شت. مأموریت آن  شه  مدار قطبی پایین ماه دا برداری از نق

شاااناساااایی هخایر هیدروژن،      : ترکیع ساااطحی ماه، از جمله    

ندازه  یدان ا عه         گیری م طال ناطیسااای و گرانشااای، و م های مغ

-SMART  ماهگرد .[8، 7] فرآیندهای خروج گاز از سطح ماه بود

میلادی توسط آژانس فضایی     2003سپتامبر سال    27در تاریخ  1

2 (اروپا
ESA(    ای با  به فضا پرتاب شد. این ماهگرد که دارای سازه

سطح ماه با        صویربرداری از  سه مکعبی بود، مأموریتی برای ت هند

  ، همچنین مأموریت دیگراسااتفاده از دوربین میکرو رنگی داشاات

آن شااناسااایی عناصااری مانند منیزیم، ساایلیکون و آلومینیوم در 

سال    17تاریخ در   ARTEMISماهگرد. [9] دسطح ماه بو  فوریه 

میلادی توسط ایالات متحده آمریکا به فضا پرتاب شد. این  2007

ای با هندسااه مکعبی بود، مأموریتی برای ماهگرد که دارای سااازه

ه و همچنین مطالعه نحوه بررسااای تعاملات میان خورشاااید و ما

 .  [10] انتشار انرژی در محیط ماه داشت

تامبر ساااال    14تاریخ   در SELENE ماهگرد   2007ساااپ

میلادی توسااط ژاپن به فضااا پرتاب شااد. این ماهگرد که دارای   

منظور بررسی تحولات ساختاری   ای با هندسه مکعبی بود، به سازه 

باره محیط ساااطحی آ   ماه و جمع  به فضاااا    آوری اطلاعات در ن 

3 ماهگرد. [11] فرستاده شد
LRO 2009ژوئن سال  18ر تاریخ د 

3 Lunar Reconnaissance Orbiter 
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میلادی توساااط ایالات متحده آمریکا به فضاااا پرتاب شاااد. این 

که دارای ساااازه    به     ماهگرد  ندساااه مکعبی بود،  با ه منظور ای 

ویژه مناطق قطبی آن، و همچنین تصااویربرداری از سااطح ماه، به

محیط  ورشااید و تأثیرات آن برمطالعه و تحلیل نحوه تابش نور خ

 1در تاریخ  Chang'e2 ماهگرد. [12] ماه به فضااا فرسااتاده شااد

میلادی توسااط چین به فضااا پرتاب شااد. این  2010اکتبر سااال 

منظور انجام  ای با هندسااه مکعبی بود، بهماهگرد که دارای سااازه

ضا        سطح ماه به ف ضوح بالا از  صویربرداری با و مأموریتی با هدف ت

سااپتامبر سااال   7در تاریخ  LADEE ماهگرد. [13]شااد ارسااال 

متحده آمریکا به فضا پرتاب شد. این میلادی توسط ایالات  2013

ای برخوردار اساات، ای با هندسااه اسااتوانه ماهگرد که از سااازه

اصاالی آن بررساای چگالی، ترکیع و تغییرات سااطح ماه   مأموریت

بار در        عه میزان گرد و غ طال هداف آن م بود. همچنین، یکی از ا

های فضااایی و  محیط ماه و ارزیابی اثرات آن بر طراحی ایسااتگاه

یت      ناوری ف مأمور با  نده بود   های مرتبط    ماهگرد . [14] های آی
4

CLEO   میلادی توسط آژانس فضایی اروپا   2022در ژوئن سال 

(ESA) سازه      به شد. این ماهگرد که از  ضا پرتاب  سه  ف ای با هند

های  منظور مطالعه ویژگیوجهی برخوردار اسات، به منشاور شاش  

شیمیایی سطح ماه و ارزیابی میدان مغناطیسی آن به فضا ارسال      

 .[15]شد 

کاف    در طی سااااال بل     های اخیر، شااا قا توجهی در های 

ویژه در حوزه های فضااایی، بههای بومی مرتبط با فناوریپژوهش

ست. این      کاوشگر برداری از طراحی و بهره شده ا ماهگرد مشاهده 

هدف پر کردن خلأ موجود در دانش و     با  ناوری پژوهش  های   ف

های نجومی و توساااعه ابزارهای دقیق و      مرتبط با رصاااد پدیده    

ی را به ارمغان آورده    کارآمد، نخساااتین نمونه طراحی ماهگرد ملّ    

پژوهش در گام نخست به بررسی الزامات    ایناست. در این راستا،   

فنی زیرسااایساااتم ساااازه ماهگرد و نحوه ارتباا آن با ساااایر       

های آماری ها پرداخته است. سپس با استفاده از تحلیلزیرسیستم

 های مشابه، چندین گزینه برای جنس سازه  و بررسی دقیق پروژه 

  ها،پیشاانهاد شااده اساات. برای ارزیابی دقیق این گزینه   ماهگرد

سااازی المان های مودال و محاساابات جرمی از طریق مدلتحلیل

شور  و نتایج آن با توانمندی شد محدود انجام  های تولید داخلی ک

است تا جنس نهایی سازه بر اساس معیارهای علمی      شده مقایسه  

  و فنی مشااخش شااود. در ادامه، فرآیند طراحی مفهومی شااامل 

                                                 
4 Clipper ESA Orbiter 

طور دقیق  به  بود که  جانمایی اجزاء و محاسااابات خواص جرمی     

شامل     ست. خروجی این مرحله  شده ا سازه،    :انجام  جانمایی اولیه 

 ود.بودجه جرمی و محاسبات اولیه جرمی ماهگرد خواهد ب

صلی نوآوری  ست که برای نخستین بار     ا این پژوهش در آن ا

تخصصی انجام   صورت ماهگرد به حلیل سازهدر کشور، طراحی و ت

نها یک گام پیشااارفته در راساااتای شاااود. این موضاااوع نه تمی

شمار می    فناوری شور به  ضایی ک سزایی در  آید، بلکه های ف نقش ب

و  تسااهیل انتقال دانش از محیط دانشااگاهی به صاانعت فناوری   

های پیچیده در حوزه مهندساای فضااایی ایفا  سااازی فناوریبومی

عنوان یک نقطه عطف، بساااتری برای خواهد کرد. این پژوهش به

ماهگ    عه  های بومی فراهم می توسااا تأثیرات عمیقی بر   رد ند و  ک

خواهد  فضاااایی های علمی و فنی کشاااور در عرصاااه   توانمندی 

تواند گام بزرگی در جهت می پژوهش حاضااررو، گذاشاات. از این

شاامار آید و مساایر  رشااد و ارتقاء صاانعت فضااایی کشااور به   

  .های بیشتر در این حوزه را هموار سازدپیشرفت

 

اینترفیس زیرسیستم سازه با الزامات فنی و  -2

 سایر زیرسیستم

سازه به     ستم  سی شگر   عنوان یکی از اجزای کلیدی هر زیر کاو

ضایی  ستحکام، پایداری، و حفاظت از      ف سی در تأمین ا سا ، نقش ا

ای گونهبهبایساات میکند. این زیرساایسااتم  اجزاء داخلی ایفا می

طراحی شااود که بتواند شاارایط دشااوار محیط فضااایی، از جمله  

های ناشااای از پرتاب، تغییرات شااادید دما، و  ارتعاشاااات و تنش

. ساااازه ماهگرد علاوه بر وظیفه   کند های کیهانی را تحمل    تابش 

عنوان های داخلی، بهاصلی خود در حفاظت از اجزاء و زیرسیستم   

صع و جانمایی     ستری برای ن صحیح تجهیزات و ابزارهای علمی   ب

سازه  کند. از اینعمل می ستی رو، طراحی  شد که  گونهبه بای ای با

ضاامن رعایت ملاحظات جرمی و ابعادی، امکان تأمین پایداری و  

   .استحکام موردنیاز را فراهم کند

ستم          سی سایر زیر ستم همچنین در ارتباا با  سی ها، این زیر

ماهنگی عملکرد ک    یاتی در ه فا می   نقش ح ماهگرد ای ند.   لی  ک

عنوان مثال، ساااازه باید علاوه بر ایجاد بساااتری برای نصاااع    به

های خورشاایدی، از انتقال تجهیزات مخابراتی، حسااگرها، و پنل

ند.         به این اجزاء جلوگیری ک عاشاااات و نیروهای غیرمطلوب  ارت

سازه   ستی همچنین، طراحی  ضمن رعایت     گونهبه بای شد که  ای با
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نی، خواص جرمی مطلوب برای کنترل وضااعیت های وزمحدودیت

عنوان یک  تنها بهماهگرد را فراهم ساااازد. از این منظر، ساااازه نه

عنوان یک مؤلفه عملکردی در تعامل با  بخش سااااختاری، بلکه به

های  های دیگر، نقش محوری در موفقیت مأموریتزیرسااایساااتم

ه منظور الزامات فنی زیرسیستم سازه ماهگرد ب.کندفضایی ایفا می

ای از تضمین عملکرد بهینه آن در طول مأموریت، شامل مجموعه  

 . (1)شکل  شرایط مختلف است

نظام استاندارد  ECSS-E-ST-32Cد بر اساس استاندارالزامات  این

. براین اساس،  [16]در نظر گرفته شده است    اروپا هیاتحاد ییفضا 

اجزاء سازه باید قادر به تحمل بارهای محیطی و مکانیکی ناشی از 

مراحل مختلف مأموریت، از جمله جابجایی، حمل و نقل، پرتاب و    

ای باشد که به گونه بایستمیعملیات در مدار باشند. این طراحی 

ضا          شرایط مختلف ف شار، گرانش و  سازه در برابر تغییرات دما، ف

جام وظایف خود را در طول عمر عملیاتی   و قابلیت ان ت کند  مقاوم  

 .حفظ کند

در هنگام    ای باشاااد که  عملکرد ساااازه ماهگرد باید به گونه     

 اعمال بارهای ناگهانی و شااااید مقداری نزدیک به حد طراحی،            

. همچنین، عمل کندهای دائمی تغییر شااکل بدون شااکساات و 

ساافتی و رفتار دینامیکی مناسااع را در  باید بتواندطراحی سااازه 

ضمین نماید.    برابر بارهای حرارتی، مکانیکی و دینامیکی مختلف ت

سیع  سیع     تحمل آ شرایط آ سع برای  های احتمالی و طراحی منا

 .شودتصادفی نیز از جمله الزامات اصلی طراحی محسوب می

ست میدر نهایت، الزامات طراحی  سی،      بای شامل قابلیت بازر

ها شااامل اطمینان از . این ویژگیشااودو نگهداری سااازه  تعویض

قابلیت بازرسی در تمامی مراحل تولید، مونتاژ و تست، و همچنین 

   .شودیمامکان تعویض قطعات در صورت لزوم با قطعات مشابه 

 
 (: الزامات کلیدی طراحی سازه ماهگرد برای عملکرد بهینه1شکل)

 

ها زیرسیستم سازه ماهگرد ارتباا نزدیکی با سایر زیرسیستم    

به    تابگر دارد،  های        و پر یاز تاب و ن که شااارایط محیطی پر طوری

ستم     سی سایر زیر . هدف  شود ها باید در طراحی آن لحاظ مختلف 

لازم  اصلی این زیرسیستم تأمین شرایطی است که استانداردهای      

سایر ز را رعایت کرده و به ستم   طور مؤثر با  سی ها ارتباا برقرار یر

باا    ند. این ارت مل اینترفیس   ک خارجی     ها شااااا های داخلی و 

زیرساایسااتم سااازه اساات که تأثیرات قابل توجهی بر طراحی آن 

ها، پیشاارانش،  ویژه مواردی چون کنترل حرارتی، مکانیزمدارد، به

 .قطعات مکانیکی، مواد، و شرایط خاص مرتبط با پرتابگر

های مختلف گرد، همکاری با زیرسیستم  در طراحی سازه ماه 

ضروری       شرانش، و حرارت  ضعیت، پی همچون مخابرات، کنترل و

ست. به  سازه باید اطلاعاتی مانند ابعاد،       ا ستم  سی طور خاص، زیر

شرایط  ستم    جانمایی جرم، و  سی ها  تجهیزات مختلف را از این زیر

یت        حدود ند و م فت ک یا ها را در نظر بگیرد.   های طراحی آن در

ها باید نیازهای خاص خود را مانند          چنین، این زیرسااایساااتمهم

شرایط حرارتی برای جانمایی قطعات به    مکانیزم شونده و  های باز

ها باعث  سازه گزارا دهند. این همکاری مستمر بین زیرسیستم     

گوی نیازهای هر بخش باشد و در  شود که طراحی سازه پاسخ   می

ها حفظ ساایسااتم یرزعین حال، پیوسااتگی و هماهنگی در تمام 

سازه به     .شود  ستم  سی عنوان یک پل ارتباطی میان  در نهایت، زیر

ها عمل کرده و پس از تکمیل طراحی، تمامی  تمامی زیرسایساتم  

شخصات و ویژگی   ستم  م سی های های قطعات و تجهیزات را به زیر

، جانمایی تجهیزاتدارد. این شامل توزیع جرمی، مربوطه اعلام می

حرارتی یا نیرویی اسااات که برای عملکرد صاااحیح های و تحلیل

 .نیاز است مورد ماهگرد و موفقیت در مأموریت

 

 طراحی و سایز کردن سازه ماهگرد -3
و در نظر  بررسااای و تحلیل مطالعات و تحقیقات گذشاااتهبا 

ها  ها، آنتننیاز برای نصع تجهیزاتی نظیر پنل گرفتن الزامات مورد

س      شکل کلی  ساخت،  سایر ملاحظات  صورت یک   ازه ماهگرد بهو 

است.    شده بدنه مثلثی با برا در هر یک از سه گوشه آن انتخاب   

نیز اشااااره شاااد، یکی از وظایف اصااالی     ترپیشطور که  همان 

سع            ضای کافی و موقعیت مکانی منا سازه، تأمین ف ستم  سی زیر

ستم      سی سایر زیر ست ها برای اجزای  جهت انجام یک جانمایی   .ا

به صورت یک منشور شش وجهی )با قاعده  مناسع، سازه ماهگرد   

شه آن( به ابعاد تقریبی      سه گو شکل با برا در هر یک از  مثلثی 

ضلع حدود  شور   m1/1 مثلث قاعده به  در نظر  m7/0و ارتفاع من
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ست    شده ا شکل   گرفته  شکل )   . (2) سازه در  (  3مدل انفجاری 

 نشان داده شده است.

محورهای  مختصاااات در نظر گرفته شاااده برای ماهگرد و    

 دارای مشخصات زیر است: (4) طراحی مطابق شکل

صاافحه مقابل صاافحه  )PLANE 3 مبدا مختصااات: مرکز 

 روی سطح داخلی آن در ماهگرد (زمین

 PLANE 2و عمود بر  PLANE 1موازی با  X : محور

 PLANE 3عمود بر  Y : محور

 PLANE 1و عمود بر   PLANE 2موازی با :  Zمحور 

 
 کلی سازه ماهگرد(: نمای 2شکل)

 

 
 (: مدل انفجاری سازه ماهگرد3شکل)

 

 
 (: محورها و صفحات مبنا4شکل)

 

 

 جنس سازه ماهگرد 1-3

ستی         مطابق سازه بای ستفاده برای  سازه، مواد مورد ا الزامات 

تحمل  های لازم وطوری انتخاب شااوند که ضاامن رعایت تلرانس

دینامیکی در تمام  ای شامل استاتیکی و همه بارهای ترکیبی سازه

به    آزمون، نگهداری، پرتاب و     جایی، مودهای عملکردی اعم از جا

کلیه فازهای عملیاتی   در قادر باشد  گردشرایط مدار، سیستم ماه   

و شرایط مقابله با    کندتوجه به خوبی عمل  شکل قابل بدون تغییر

تمامی بارها و مودهای تخریع که توساااط زیرسااایساااتم کنترل 

عبارت هد را دارا باشد. بشومداری مشخش میعملکرد  وضعیت در

فرآیند   دیگر مواد مورد استفاده بایستی در تمام مدت روی زمین،  

گذشت   )پرتاب و قرارگیری در مدار برای مدت عمر مشخش شده   

شع،   شع صی و آلودگی، چرخه   زمان، نیروها، جذب رطوبت، ت ناخال

مایی و هرات اتمی را افزایش می  هد گر بدو    (د ند  ن ترك  بتوان

شکل بیش از حد و ایجاد آلودگی        شدن، تغییر شی  خوردن، متلا

   .کنندهای دیگر، پایداری خود را حفظ برای اجزای زیرسیستم

، توجه به تأثیرات محیطی ملیدر طراحی و ساااخت ماهگرد 

گرد و  اثرات تشااعشااعات کیهانی، تغییرات دمایی شاادید و  :نظیر

ای از اهمیت بالایی برخوردار اساات. غبار سااطح ماه بر مواد سااازه

خواص توانند به مواد آساایع رسااانده و  تشااعشااعات کیهانی می 

کانیکی آن  ند    م کاهش ده با        .ها را  فاده از مواد  نابراین، اسااات ب

های محافظتی توصااایه    مقاومت بالا در برابر تابش و طراحی لایه     

توانند منجر به انبساا  د در فضا می شود. تغییرات دمایی شدی  می

خوردگی یا  كو انقباض مواد شااوند که این امر ممکن اساات به تر

انتخاب مواد با ضریع انبساا حرارتی    .شکست سازه منتهی شود    

کاهش این     پذیر می پایین و طراحی اتصاااالات انعطاف    به  ند  توا
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مشااکلات کمک کند. همچنین، گرد و غبار موجود در سااطح ماه  

ها را تحت ای آسیع رسانده و عملکرد آن  واند به سطوح سازه  تمی

های مقاوم در برابر سااایش و  اسااتفاده از پوشااش .تأثیر قرار دهد

های مناساااع برای کاهش تجمع گرد و  طراحی ساااطوح با زاویه

های مؤثر در این زمینه اساات. باتوجه به غبار، از جمله اسااتراتژی

ها با در نظر راحی دقیق سازه این عوامل، انتخاب مواد مناسع و ط 

گرفتن شااارایط محیطی فضاااا، برای افزایش عمر مفید و کارایی  

آماری و بررساای  مطالعهبه همین منظور . ماهگرد ضااروری اساات

شابه جنس در پروژه دقیق -17] صورت پذیرفت  ها و تحقیقات م

35]. 

سازی سازه ماهگرد به بررسی چهار حالت مختلف از    در مدل

سازه پرداخته می    نظر مواد  ستفاده شده در  ها  شود که این حالت ا

 شوند:صورت زیر تعریف میبه در ادامه 

 جنس سااااختار سااااندویچی هساااته لانه زنبوری از       -1

 6T-7075 و صفحات رویی از جنس آلومینیوم 5052 آلومینیوم

ساختار ساندویچی هسته لانه زنبوری و صفحات رویی از      -2

 5CFRPجنس کامپوزیت 

ساختار ساندویچی هسته لانه زنبوری و صفحات رویی از      -3

 های آلومینیومیبا ستونCFRP جنس کامپوزیت 

 ساختار ایزوگرید آلومینیومی -4

های  در ادامه خواص مکانیکی مواد مورد اسااتفاده برای حالت

 آورده شده است. (3)تا  (1)فوق در جداول 

 
 T6 [38-36]-7075 ومینیآلوم یکیخواص مکان: (1)جدول 

تنش 

  uσیینها

(MPa) 

تنش 

 yσ میتسل

(MPa) 

 مدول

 E   الاستیسیته 

(GPa) 

 ضریع

 ν پواسون 

 ρ چگالی

)3kg/m( 

488 410 72 33/0 2810 

 
هسته لانه زنبوری از جنس آلومینیوم  یکیخواص مکان: (2)جدول 

5052 [39] 

 ییتنش نها

uσ 

(MPa) 

 میتنش تسل

yσ 

(MPa) 

 مدول

   الاستیسیته 

E (GPa) 

 ضریع

 ν پواسون 

 ρ چگالی

)3kg/m( 

230 195 74 33/0 2680 
 

 

                                                 
5 Carbon Fiber Reinforced Polymer  

 CFRP[40]  کامپوزیت یکیخواص مکان: (3)جدول 

ρ 
(kg/m3)

 

E1 

(GPa) 

E2 = E3
 

(GPa) 

G12 = G13
 

 (GPa) 

G23 
 

(GPa) 

ν12 = ν13
 

 

ν 23 

1540 136 80/9  70/4  20/5  28/0  1/0  

 

های مطرح شاااده برای جنس از آنجا که ساااه مدل از حالت

سااازه به صااورت ساااندویچی در نظر گرفته شااده اساات، باید در 

چینی شود.   پس از مش زدن لایه Ansysافزار در نرم ACPمحیط 

استفاده شده   (4)چینی و ضخامت هر لایه از جدول برای این لایه

 است.
 

 ساندویچی ضخامت هر بخش در ساختارهای: (4)جدول 

 ضخامت هسته 

 (mm) 

 ضخامت پوسته

 (mm) 

 3/0 5 هاستون

 3 60 صفحه زیرین

 7/0 10 صفحه میانی

 3/0 5 صفحات کناری

 7/0 10 صفحه فوقانی

 7/0 5 مخروا تانک

 
 

در حالت سااازه ایزوگرید آلومینیومی، ضااخامت هر بخش با   

 .است (5)مطابق جدول  7075استفاده از آلومینیوم 

 
 ضخامت هر بخش در ساختار ایزوگرید: (5)جدول 

ضخامت ریع  

(mm) 

ضخامت پوسته 

(mm) 

ضخامت کل 

(mm) 

 22 2 20 صفحه زیرین

 5/3 5/3 - صفحه میانی

صفحات کناری و 

 هاستون

9 1 10 

 3 1 2 صفحه فوقانی

 

 تحلیل مودال 1-1-3

، برای انتخاب جنس ساااازه از بین چهار حالت    بخش نیدر ا

 یمودال ساااازه شاااامل بررسااا   لی به تحل درنظر گرفته شاااده  

 . و شکل مودها پرداخته شده است یعیطب یهافرکانس
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س  و  یعیطب یهافرکانس نییتع گردماه مودال یهدف از برر

 نیپرتابگر است. از ا یروبر ع صبه هنگام ن گردماه یشکل مودها

را بااا الزامااات و   گردماااه سااااازه رفتااار مودالتوان یم قیطر

  پرتابگر با سازگاری  از تأمینو  کرد سه یپرتابگر مقا یهاتیمحدود

انتخابی که به عنوان گزینه اولیه برای پرتابگر مطرح شااده اساات 

 .کرداطمینان 

سی ماهواره    ساس الزامات فرکان  جلوگیری برایبر انتخابی، برا

  و پرتابگر  پایین  فرکانس  مودهای  بین دینامیکی  کوپلینگ  وقوع از

ستی  سفتی  نظر ملاحظات از گردماه سازه  ،گردماه  ایگونهبه بای

 الزامات آن عرضاای و طولی هایفرکانس اولین که شااود طراحی

 :کند برآورده را زیر

 هرتز 60: طولی فرکانس حداقل -

 هرتز 25: خمشی فرکانس حداقل -

سازه   باید در کمترین حالت با توجه به این که بودجه جرمی 

خود قرار بگیرد ساااه حالت سااااندویچی و یک حالت سااااختار          

عاریف و           به ت با توجه  ایزوگرید تعریف شاااد و تحلیل مودال آن 

 توضیحات بالا انجام شد.

ها غیر از سااااختار ایزوگرید، یک حالت        برای تمامی حالت   

دیگر نیز در نظر گرفته شااده اساات که در آن سااکوی میانی که  

حذف شااده و   اسااتها رارگیری اجزاء سااایر زیرساایسااتممحل ق

صع    المان صفحات کناری ن یل مودال در تحل .شوند میها بر روی 

کمربند اتصااال  بوساایله  ماهگردسااازه  از آنجا کهصااورت گرفته، 

اعمال   برای ،یابدرتابگر به پرتابگر اتصال میتوسط رینگ پ ماهگرد

صال ماهگرد   محیط  المان محدود، مدل شرایط مرزی در  رینگ ات

ه  دشااا در نظر گرفته  درجه آزادی ثابت    6در تمامی   به پرتابگر  

نتایج تحلیل مودال هر ساااختار با دو حالت دارای سااکوی  .اساات

 آورده شده است. (6)میانی و فاقد سکوی میانی در جدول 

 
: تحلیل مودال و بودجه جرمی ساختارهای تعریف شده (6)جدول 

 برای انتخاب جنس
 سکوی میانی با سازه  سکوی میانیبدون سازه 

 جنس سازه
 جرم

(kg)  

 فرکانس 

(Hz) 

  جرم

(kg) 

 فرکانس 

(Hz) 

- - 900/40  390/44  
ایزوگرید 

 آلومینیومی

487/16  320/122  808/18  730/131  
و  لانه زنبوریهسته 

 یصفحات آلومینیوم

445/9  75/113  352/11  880/126  
هسته لانه زنبوری و 

 CFRPصفحات 

597/10  560/79  964/11  350/122  

CFRP با 

 یهاستون

 یومینیموآل

 

د ساااازه برای سااااختار وشاااکل م (6)و  (5)های شاااکل در

ساندویچی از جنس هسته لانه زنبوری و صفحات رویی آلومینیوم 

 در دو حالت دارای سینی وسط و فاقد آن نمایش داده شده است.
 

 
 سینی وسطد اول سازه بدون و: شکل م(5)شکل

 

 
 د اول سازه دارای سینی وسطو: شکل م(6)شکل 
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ایزوگرید آلومینیومی به  ساختار (، 6با توجه به نتایج جدول )

کارایی مطلوبی در           پایین،  کانس طبیعی  بالا و فر یل جرم  دل

هسااته لانه  ساااختار ها ندارد. در مقابل، مقایسااه با سااایر گزینه 

هسااته لانه زنبوری با  ساااختار زنبوری با صاافحات آلومینیومی و 

به دلیل جرم کمتر و فرکانس طبیعی بالاتر،        CFRP صااافحات 

 دهند. با این حال، اساااتفاده از صااافحاتعملکرد بهتری ارائه می

CFRP  رغم برتری مکااانیکی، بااه دلیاال هزینااه بااالا و              ، علی

های ساخت، امتیاز کمتری نسبت به گزینه آلومینیومی   پیچیدگی

سع می  های آلومینیومی با  ستون ساختار  سوی دیگر،  کند. از ک

هایی مشااابه دارد، اما در مقایسااه با  ز ویژگینی CFRP صاافحات

پذیری  هسته لانه زنبوری، از نظر فرکانس طبیعی و امکان ساختار  

باتوجه به  بنابراین؛  گیرد. تری قرار میسااااخت، در ساااطح پایین

س   ست آمده از تحلیل مودال و بودجه جرمی  ساختار  نتایج بد ازه، 

فحات رویی از جنس آلومینیوم ساندویچی هسته لانه زنبوری و ص

ساختار ساندویچی هسته لانه زنبوری و صفحات رویی از جنس      و

CFRP  به همراه سااکوی میانی به عنوان سااازه برتر از نظر جنس

ای میان  بررسی مقایسه  شود.  در فاز طراحی مفهومی پیشنهاد می 

 یهسته لانه زنبور  ساختار دهد که نشان می  پیشنهادی  جنسدو 

و   یهسااته لانه زنبور ساااختاردر مقایسااه با  CFRPو صاافحات 

صد کمتر دارد که   64/39، جرمی معادل یومینیصفحات آلوم  در

  ماهگرد سازی سازهاین میزان کاهش، نقش قابل توجهی در سبک

 یهسته لانه زنبور ساختارکند. همچنین، فرکانس طبیعی ایفا می

و صفحات   یهسته لانه زنبور  ساختار نسبت به   CFRPو صفحات  

ته       68/3، یومینیآلوم یاف کاهش  کاهش      و درصاااد  که  جا  از آن

کانس طب  ند یم یعیفر نامطلوب  توا   یکینام یبر عملکرد د یاثرات 

این  ینقطه ضااعف برا کیموضااوع  نیسااازه داشااته باشااد، ا  

سوب م ساختار    فرآیند با این حال، به دلیل پیچیدگی .شود یمح

و   یهسااته لانه زنبور ساااختار ساااختو هزینه بالای  ساااخت

سوی دیگر با توجه به آنکه  CFRPصفحات   سته   ساختار ، و از  ه

نیز ضمن حفظ شرایط ساخت   یومینیو صفحات آلوم  یلانه زنبور

ی و جرمی طرح را و هزینه مناسع، توانسته است الزامات فرکانس     

و صاافحات  یهسااته لانه زنبور ساااختارتوان یبرآورده سااازد، م

نه    یومینیآلوم به عنوان گزی ها    برتر را  یار   یاز منظر مجموع مع

 ت.در نظر گرف و حفظ سطح بالای قابلیت اطمینان فنی

پژوهش  سااازی فرآیند انتخاب مواد در در راسااتای شاافاف 

و   هزینهجرم، فرکانس طبیعی، ، معیارهای کلیدی شااامل حاضاار

                                                 
6 Multiple Attribute Decision Making 

در داخل کشاااور مورد ارزیابی قرار گرفتند. برای  امکان سااااخت

ها، از روا فر       یار یک از این مع یت نسااابی هر  ن آتعیین اهم  دی

صمیم  6 شاخصه  گیری چندت
)MADM(    شد ستفاده  ست ا این  .ه ا

دهی دقیقی را روا با انجام مقایساااات زوجی میان معیارها، وزن

گیری تصااامیمروا جزئیاات بیشاااتر دربااره    کناد. فراهم می

امتیازدهی به آورده شااده اساات.   [41]در مرجع  شاااخصااه چند

شنهادی جنس ساس  های پی معیارهای جرم، فرکانس طبیعی،   برا

بایسااتی بین صاافر کمترین امتیاز و یک   ،امکان ساااخت و هزینه

صاااورت گیرد. نحوه امتیازدهی به همراه نتایج   بیشاااترین امتیاز  

شده    (8)جدول  و (7در جدول )به ترتیع تحلیل  این نهایی ارائه 

 .است
 

های پیشنهادی براساس معیارها در امتیازدهی به جنس: (7) جدول

 (MADM)روش 

 

 

 

 (MADM)گیری چندشاخصه نتایج فرآیند تصمیم: (8) جدول

 امتیاز نهایی جنس سازه

 5045/0 یومینیآلوم دیزوگریا

و صفحات  یهسته لانه زنبور

 یومینیآلوم

9451/0 

هسته لانه زنبوری و صفحات 
CFRP 

8375/0 

CFRP  8112/0 یومینیموآل یهاستونبا 

 

و  یهساااته لانه زنبور(، سااااختار 8باتوجه به نتایج جدول )

حات آلوم   بالاترین  ومینیصاااف یاز را دارد و  ی  فاز از  امت در این 

ساخت ساختار هسته لانه زنبوری با صفحات آلومینیومی  ،طراحی

 جنس سازه
فرکانس  جرم

 طبیعی

امکان  هزینه

 ساخت

 دیزوگریا

 یومینیآلوم

2/0 2/0 1 1 

و  یهسته لانه زنبور

 یومینیصفحات آلوم

9/0 1 9/0 1 

هسته لانه زنبوری و 

 CFRPصفحات 

1 9/0 7/0 5/0 

CFRP  با

 یهاستون

 یومینیموآل

1 8/0 7/0 5/0 
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شور   ست و     امکاندر داخل ک شده ا صفهان    سنجی  سا ا  شرکت ه

ساختار به عنوان پیشنهاد     قابلیت ساخت آن را دارد.  بنابراین این 

آمده است.  (9)شود که بودجه جرمی آن در جدول اول مطرح می

نیز امتیاز  CFRPو صفحات   یهسته لانه زنبور از آنجا که ساختار  

و   کامپوزیت های ساااختبا بررساای شاارکتدر ادامه بالایی دارد، 

صفحات      امکان ساختار هسته لانه زنبوری با    CFRPسنجی تولید 

را به منظور کاهش جرم    وان این سااااختار میتدر داخل کشاااور  

 د.بیشتر هم پیشنهاد دا
 

 (جنس نظر از) پیشنهادی برتر سازه جرمی بودجه: (9) جدول

 

 جانمایی ماهگرد 2-3

یک            یت و توزیع اجزاء مختلف  ند تعیین موقع به فرآی مایی  جان

ضایی خاص گفته می      ستم یا مجموعه در ف این فرآیند   شود. سی

ای است که هماهنگی و  گونهبه ءشامل بررسی و تنظیم مکان اجزا  

در چارچوب مطالعه  عملکرد بهینه سااایساااتم را تضااامین کند.  

سته  ، عملکرد ماهگرد جانمایی  داخلی و جانمایی جانمایی به دو د

کننده  یینهای تعلفهمؤبه عنوان  شود که بندی میخارجی تقسیم 

ستم   مه در ارتقای کارایی و سی شگر  های فنیافزایی میان زیر   کاو

زایش  بساااتر لازم برای کاهش خطاهای عملکردی و اف     ،ماهگرد 

 .[44-42] دکنندقت عملیاتی را فراهم می

 

 جانمایی داخلی ماهگرد 1-2-3

برای انجام یک جانمایی مناسع، سازه ماهگرد به صورت یک بدنه  

نظر گرفته مثلثی شااکل با برا در هر یک از سااه گوشااه آن در 

ست. یک مخروا مرکزی جهت ارتباا با پرتابگر در بخش      شده ا

پایینی بدنه در نظر گرفته شاااده اسااات. قسااامت بالای مخروا 

شرانه به قطر     صلی پی شتیبانی   میلی 484مرکزی از مخزن ا متر پ

ست.    می سکوی میانی بر روی آن قرار گرفته ا کند. همچنین یک 

سع را       سطح منا سکوی میانی یک  صع تجهیزات و   این  جهت ن

جانمایی   (7) کند. شکلها فراهم میاجزای اصلی سایر زیرسیستم 

 دهد.داخلی اولیه ماهگرد را نشان می
 

 
ها بر (: جانمایی داخلی ماهگرد و محل قرارگیری زیرسیستم7شکل)

 روی سکوی میانی

 

مایی    ،(8) در شاااکل  ماهگرد جان و محل قرارگیری   داخلی 

  از نماهای مختلف نشااان داده شااده آنهای زیرساایسااتم اجزای

 است.

 

 (kg)جرم  نام قطعه
تغییرات 

 جرمی )%(

جرم به همراه 

 (kg)تغییرات 

 542/8 صفحه زیرین

00/20 

250/10 

 785/2 321/2 صفحه میانی

 527/5 606/4 هاصفحات کناری و ستون

 007/4 339/3 صفحه فوقانی

 569/22 808/18 مجموع
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(: جانمایی داخلی ماهگرد و محل قرارگیری اجزای 8شکل)

 ها بر روی سکوی میانی از نماهای مختلفزیرسیستم

 

 جانمایی خارجی ماهگرد 2-2-3

مایی خارجی، ماهگرد دارای یک آنتن        برای . اسااات 7HGAجان

سطح مورد نیاز پنل    ساحت  شیدی،  های م ست.   6خور مترمربع ا

نل، که هر   9با داشاااتن   میتوانا این مسااااحت ر   کدام دارای  پ

متر مربع اساات، بدساات آورد. ابعاد نهایی هر پنل   7/0مساااحت 

متر اساات. یک   7/0متر در  1/1خورشاایدی در طراحی ماهگرد، 

شیدی که دارای   سطح جانبی        3بال خور سه  ست، بر روی  پنل ا

شک       ست.  شده ا صع  جانمایی خارجی ماهگرد را  (9)ل ماهگرد ن

 دهد.نشان می

 

 
های خورشیدی باز (: جانمایی خارجی ماهگرد در دو حالت پنل9شکل)

 و بسته

 

                                                 
7 High Gain Antenna 

کل    مایی    ، (10)در شااا جان ماهگرد   نیز  حل   خارجی  و م

های باز و بسته  در حالت آن آنتن و صفحات خورشیدی  قرارگیری 

 است. مختلف نشان داده شدهی از نماها

 
های صفحات خورشیدی (: جانمایی خارجی ماهگرد در حالت10شکل)

 باز و بسته از نماهای مختلف

 

سازه،     شرانه  به طور معمولسطح پایین بدنه  ها را در خود پی

 ر مرکز و چهار تراساااتر د 120N تراساااتردهد. یک   جای می 

12N    در اطراف مخروا مرکزی قرار داده شاااده اسااات. دو

سترهای  شکل   12N مجموعه دیگر از ترا   (11)همانطور که در 

 اند.  داده شده است، در اطراف و بر روی بدنه قرار گرفتهنشان
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شکل  انفجاری ماهگرد مدل ست     (12) در  شده ا شان داده  . ن

شه  های مختلف در های دو بعدی به همراه اندازه بخشدر ادامه نق

 .قابل مشاهده است (14)و  (13)شکل های 

 
 (: نمایی از سطح پایین بدنه سازه11شکل)

 

 
 (: مدل انفجاری ماهگرد12شکل)

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

        و بسته های خورشیدی باز(: تصاویر دو بعدی ماهگرد با پنل13شکل)

 

 

 

 های اینرسیتعیین مرکزجرم و ممان 3-2-3

سبت  صات  به ن ساس  و  3 بخش ابتدای در شده  تعریف مخت بر ا

 ،هسااته لانه زنبوری با صاافحات آلومینیومیساااختار پیشاانهادی 

  خورشیدی باز  صفحات  که حالتی )در ماهگرد جرم مرکز موقعیت

 ( آورده شده است.10در جدول ) هستند(

 
 جرم ماهگرد با صفحات خورشیدی گسترده مرکز موقعیت(: 10) جدول

 موقعیت مرکز جرم در حالت صفحات خورشیدی گسترده 

XGOG = -3/14 mm 

YGOG = 322/42 mm 

ZGOG = -52/74 mm 

 

سی  هایممان سبت  ماهگرد اینر صات  به ن  از عبورکننده مخت

  )باز هستند  خورشیدی  صفحات  که حالتی در( ماهگرد جرم مرکز

 بدست آمده است. (11جدول )مطابق 

 
 عبورکننده مختصات به نسبت اینرسی هایممان (: مقادیر11جدول )

 خورشیدی باز صفحات با )2kg.m( ماهگرد جرم مرکز از

 مقادیر ممان اینرسی در حالت صفحات خورشیدی گسترده

Izz = 12/23557750 Iyy = 15/96124218 Ixx = 12/58596248  

Iyz = 0/01582766 Ixz = -0/55752911 Ixy = -0/06417131 

 

بر و  3 بخش ابتدای در شااده تعریف مختصااات به نساابت

هساااته لانه زنبوری با صااافحات اسااااس سااااختار پیشااانهادی 

 صااافحات که حالتی )در ماهگرد جرم مرکز موقعیت ،آلومینیومی

 ( آورده شده است.12در جدول ) هستند( خورشیدی بسته
 

 مرکزجرم ماهگرد با صفحات خورشیدی بسته موقعیت(: 12) جدول

 موقعیت مرکز جرم درحالت صفحات خورشیدی بسته

XGOG = -3/14 mm 

YGOG = 374/62 mm 
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ZGOG = -52/74 mm 

 

سی  هایممان سبت  ماهگرد اینر صات  به ن  از عبورکننده مخت

بساااته  خورشااایدی صااافحات که حالتی در( ماهگرد جرم مرکز

 است.( بدست آمده 13مطابق جدول ) )هستند

 
 عبورکننده مختصات به نسبت اینرسی هایممان (: مقادیر13جدول )

 خورشیدی بسته صفحات با )2kg.m( ماهگرد جرم مرکز از
 مقادیر ممان اینرسی در حالت صفحات خورشیدی بسته

Izz = 9/19080846 Iyy = 11/25557560 Ixx = 9/54119344  

Iyz = 0/17347266 Ixz = -0/55752911 Ixy = -0/05290292 

 

های اینرسی ضربدری در هر دو حالت   با توجه به اینکه ممان

صفر بوده و مرکز جرم       سته نزدیک به  شیدی باز و ب صفحات خور

تواند یک    ، جانمایی فعلی می  اساااتنیز به مرکز ساااطح نزدیک   

جانمایی مناساااع برای طراحی مفهومی ساااازه ماهگرد در نظر      

 شود.گرفته 

ساس  سی اینکه   صورت گرفته، جانمایی  برا   ماهگردبرای برر

دهد یا خیر، یک مدل  الزامات پرتابگر را از نظر فرکانسی پاسخ می 

سازه با   برای  ایای و غیر سازه های سازه المان محدود شامل المان 

هسااته لانه زنبوری با صاافحات برتر )ساااختار  جنس پیشاانهادی

شد و تحلیل م ( آلومینیومی صورت گرفت   ایجاد  ودال بر روی آن 

( آورده شاااده  14مود اول فرکانسااای آن در جدول )   6که نتایج   

 است.
 

 هگردما %5طبیعی دارای جرم موثر بالای  فرکانس(: 14) جدول
 % جرم مؤثر

 فرکانس

(Hz) 
جهت  شماره مود

 Z جانبی

جهت 

 Y محوری

جهت 

 X جانبی

<1% <1% 2/54 % 521/32  1 

6/55 % <1% <1% 373/34  2 

<1% 3/64 % <1% 738/201  3 

1/9 % <1% <1% 284/203  4 

<1% 4/11 % <1% 672/211  5 

<1% 6/9 % <1% 764/216  6 

 

و هرتز  32 حدود  ماهگرد جانبی   فرکانس اولین به اینکه    باتوجه  

 الزامات ماهگردهرتز است، بنابراین  201 حدودآن  طولیفرکانس اولین 

  کند.رعایت می حاشیه امنیت مناسبیبا فرکانسی پرتابگر را  محدوده
 

 تحلیل نتایج -4

های مربوا به هر زیرسااایساااتم،    باتوجه به الزامات و اینترفیس    

ای انجام شااد که به نیازهای هر   گونهفرآیند جانمایی تجهیزات به

ها پاسااخ دهد و محلی مناسااع برای نصااع   یک از زیرساایسااتم

سازه براساس  تجهیزات مختلف در نظر گرفته شود. انتخاب جنس

ای بود که ضمن رعایت شرایط وزنی  گونهشده، بههای انجامتحلیل

ماهگرد، تمامی الزامات عملکردی نیز تأمین شاااود. همچنین، با        

های طبیعی سازه، اطمینان  انجام تحلیل مودال و بررسی فرکانس 

پوشااش داده  طور کامل حاصاال شااد که الزامات فرکانساای نیز به

سع اند و در نهایت به انتخاب جنس بهینه شده  که علاوه بر  و منا

سنجی  های تولید داخلی نیز امکانتطابق با نیازهای فنی، از جنبه

 .، منجر شدشده است

شااده، محاساابات مربوا به در ادامه با اسااتفاده از جنس انتخاب

. هدف اصاالی در این شاادهای اینرساای انجام مرکز جرم و ممان

های اینرسااای ضاااربدری بود که در ساااازی مماناقلمرحله، حد

تایج این      (14)و  (12)جداول   تایج آن آورده شاااده اسااات. ن ن

های اینرساای ضااربدری به میزان محاساابات نشااان داد که ممان

که محور مختصاااات در نظر طوریاند، بهتوجهی کاهش یافتهقابل

شااده، منطبق بر محورهای اصاالی ماهگرد اساات. این امر   گرفته

 .استدهنده جانمایی قابل قبول سازه نشان

شود و  در فرآیند طراحی مفهومی، معمولاً مراحل مشابهی طی می

پژوهش نیز در راساااتای این مراحل انجام پذیرفته اسااات.       این 

صل از آن   های انجامبنابراین، باتوجه به تحلیل ها،  شده و نتایج حا

که طراحی صاااورت      میتوان فت  جه گر ته از نظر نتی فنی و   گرف

های طراحی          یار مات و مع با الزا طابق  عملکردی موفق بوده و م

 .استفضایی 

 

 گیرینتیجه -5
فرآیند طراحی مفهومی ساااازه   انجامطور جامع به این پژوهش به

مات فنی و            تدا، الزا ته اساااات. در اب یاف ماهگرد اختصاااااص 

ستم  اینترفیس های مختلف با دقت و صحت  های مربوا به زیرسی

لازم مورد بررسی قرار گرفت تا مکان مناسع برای نصع تجهیزات 
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ها و سایر اجزای ماهگرد،   های خورشیدی، آنتن مختلف، نظیر پنل

 .شودتعیین  مناسعطور به

، چندین  تحقیقات گذشاااته    آماری  مطالعه  در ادامه، با توجه به      

نه مختلف برای جنس ساااازه مورد ارزیابی قرار گرفت و در      گزی

و   اسااتحکامترین جنس با توجه به شاارایط وزنی، نهایت، مناسااع

خاب     توانمندی  ید داخلی انت با     حله در مر .شااادهای تول عدی،  ب

حاسااابات مربوا به مرکز جرم و      اساااتفاده از جنس انتخابی، م  

فرآیند طراحی در نهایت های اینرسااای ساااازه انجام شاااد. ممان

 اساااتانداردهای   طور کامل و مطابق با     مفهومی ساااازه ماهگرد به  

دهنده  علمی و مهندساای پیش رفته و نتایج حاصاال از آن نشااان 

ستم   سی ضایی   توانمندی طراحی و تطابق با الزامات پیچیده  های ف

عنوان نخسااتین گام در مساایر طراحی و   وهش، بهاساات. این پژ

سی در بومی      سازه  حلیلت سا شی ا های  سازی فناوری ماهگرد، نق

های  عنوان مبنای اصاالی در پروژهتواند بهفضااایی ایفا کرده و می

گیری از این کار گرفته شاااود. در نهایت، با بهره  مشاااابه آینده به 

سازه های مؤثری در جهت ارتقتوان گامنتایج، می های  ای طراحی 

 .های آینده برداشتفضایی در پروژه
 

 واژه نامه -6
 COM-

Transponder 

Communication Transponder  

 COM-EPC Communication Electronic Power 

Control  

 COM-TWT Communication Traveling Wave 

Tube  

 PCDU Boards Power Conditioning and 

Distribution Unit Boards 

 CAM Camera 

 PROP-20N-

Thruster 

Propulsion 20-Newton Thruster 

 INS-MagBoom Inertial Navigation System 

Magnetic Boom 

 COM-RFDU Communication Radio Frequency 

Distribution Unit 
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Abstract 

Plants are the main components of the bioregenerative life support system in long-term 

space missions to Mars. To cultivate plants in the Martian conditions, it is necessary to 

understand how they adapt to low atmospheric pressure. The atmospheric pressure on 

Mars is very low, about 0.2 to 0.9 kPa, and is much higher on the Earth's surface 

depending on the altitude above sea level (101 kPa at sea level). Therefore, the 

structural materials of life support system as well as the plants grown inside it must be 

able to withstand reduced atmospheric pressure. Facilities and capabilities for plant 

growth in low atmospheric pressure must be developed for long-term space missions. 

So far, studies on plant cultivation in low atmospheric pressure have been limited to a 

few experiments that examine the ability of plants to grow and survive. To understand 

how plants adapt to low pressure, it is necessary to examine physiological responses 

through signaling pathways and oxidative stress tolerance mechanisms. In this study, 

the effect of low atmospheric pressure on the design of space greenhouses, its 

application in reducing spacecraft mass during long-term voyages, plant physiological 

responses, pathways of oxidative damage, and molecular mechanisms of tolerance to 

low atmospheric pressure will be investigated. 

Keywords: Low atmospheric pressure, Plants, Life support system, Growth, Gene 

expression 
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 چکیده
ولانی مدت فضایی به مریخ در سفرهای ط ،گیاهان از اجزای اصلی سیستم پشتیبان حیات قابل بازیابی

، نیاز به درک نحوه سازگاری به شرایط کاهش فشار مریخ یمحیط برای کشت گیاه در شرایط .هستند

کیلوپاسکال و در سطح زمین  9/0تا  2/0در حدود  و اتمسفری است. فشار اتمسفری مریخ بسیار پائین

در سطح دریا( است. بنابراین مواد ساختاری کیلوپاسکال  101خیلی بالاتر وابسته به ارتفاع از سطح دریا )

سازه و همچنین گیاهان کشت شده درون آن بایستی بتوانند شرایط کاهش فشار اتمسفری را تحمل 

نمایند. تسهیلات و امکانات رشد گیاه در فشار پائین اتمسفری بایستی برای سفرهای طولانی مدت فضایی 

وی کشت گیاه در شرایط کاهش فشار اتمسفری محدود به چند توسعه یابند. تاکنون مطالعات انجام شده ر

وه سازش گیاه به کاهش ح. برای درک ناست کرده آزمایش بوده که قابلیت رشد و زنده مانی گیاه را بررسی

های تحمل تنش های فیزیولوژیکی از طریق مسیرهای سیگنالینگ و مکانیسمفشار نیاز به بررسی پاسخ

های فضایی، کاربرد آن در ، تاثیر کاهش فشار اتمسفری بر طراحی گلخانهلعه حاضرمطااکسیداتیو است. در 

کاهش جرم فضاپیما در سفرهای طولانی مدت، تغییرات فیزیولوژیکی گیاه، مسیرهای ایجاد آسیب 

  های مولکولی تحمل تنش کاهش فشار اتمسفری بررسی خواهد شد.اکسیداتیو و مکانیسم

 

 رشد، بیان ژنسیستم پشتیبان حیات، ار اتمسفری، گیاهان، کاهش فش کلمات کلیدی:
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 نحوه استناد به مقاله



1 
 مقدمه -1

های در فضا به عنوان یک رویکرد توسعه طرح رشد گیاهان

هایی های طولانی مدت و یا محیطاستراتژیک ناسا در ماموریت

، بان حیاتیاصلی سیستم پشت ءنظیر مریخ و ماه است.گیاهان جز

اکوسنتزی سیارات روی توسعه  و قابل بازیابی هستند

اما استفاده از گیاهان در این شرایط بستگی  .تاثیرخواهند داشت

 مانی و رشد در این شرایط داردبه توانایی ژنتیکی گیاه برای زنده

رشد  اثر بازدارندگی رویشرایط محیطی سفرهای فضایی و 

  . ]1[دارد گیاهان 

محسوب فضایی  هایسفر در مهم فاکتورهایجرم یکی از 

ویژه در ماموریت انسان به مریخ نمود بیشتری ه.این الزام بشودمی

در طراحی  اساسیند زیرا جرم به عنوان یک فاکتور کیپیدا م

سیستم "اصطلاح های محرکه فضاپیما و پرتاب است.سیستم

 وگرفته شد کار هب توسط ناسااولین بار ( EMS) 1"جرمی معادل

های پشتیبان سه سیستمبه عنوان یک پارامتر کلیدی برای مقای

براساس طراحی ماموریت فضایی  EMS. شوداستفاده میحیات 

صورت الزامات نیروی محرکه، نیروی الکتریکی، دما، هو فضاپیما ب

برای نمونه، شود. حجم و اجزای پشتیبان حیات انسان تعریف می

غذا تولید  %25اگر  در یک سیستم پشتیبان حیات قابل بازیابی،

تواند همه آب مورد ر آب توسط سیستم رشد گیاه میشود، تبخی

 ESMداری بر کاهش و تاثیر معنی کندنیاز ماموریت را تولید 

کاهش سیستم جرمی فضاپیما منجر به تغییر طراحی  دارد.

شود. بنابراین استفاده از ها و اجزای محموله میزیرسیستم

از  های رشد گیاه در شرایط فشار پائین به عنوان یکیمدل

های پتانسیلی برای کاهش جرم در سیستم پشتیبان حیات روش

 . ]2[ است

فشار پائین نیروی کمتری روی اجزای ساختاری فضاپیما 

و منجر به کاهش جرم اجزای ساختاری و مصرفی ند کمیوارد 

امکان افزایش طول  ،جرم شود. کاهشوسیله نقلیه فضایی می

کند. فضایی را فراهم می هایماموریت و یا افزایش جرم محموله

های مرکوری، جیمنی و آپولو، محیط ماموریتدر برای نمونه 

کیلوپاسکال در یک محیط غنی از اکسیژن  34روی  فضاپیما

مشکلات مهندسی پشتیبانی  کردنطراحی شد که برای تسهیل 

انسان در فضا و کاهش جرم فضاپیما در حین پرتاب انجام شد. 

 تنظیمکیلوپاسکال  101فضایی روی فشار اتمسفری ایستگاه 

های سطح مریخ شده است، اما فشار دقیق داخلی برای ماموریت

روی عدد ثابتی تعیین نشده است و بسته به ماموریت متغیر 

                                                 
1 Equivalent mass system 

از ترکیب گاز و فشار  ،حد ارسال انسان های درماژول است.

های رشد گیاهی و ترکیب اتمسفری آن از ماژول کندمیاستفاده 

 40-30زیرا انسان در فشارهای پائین  .هستند ترمتفاوت

تواند فعالیت داشته باشد. کیلوپاسکال، حتی با اکسیژن کافی نمی

 10-5توانند در فشار خیلی پائین در حالیکه گیاهان حتی می

مانی داشته باشند و این قابل انتظار کیلوپاسکال هم قابلیت زنده

ریخ در فشار اتمسفری خیلی است که گیاه بتواند در مدار ماه یا م

 . ]1[کم رشد نماید 

 5/7در ماموریت مریخ، اگر فشار درون گلخانه روی 

های های فضایی با ورقتوان گلخانهکیلوپاسکال حفظ شود، می

(. اما اگر فشار درون گلخانه در 1)شکل  کردقابل رویت طراحی 

ه های مات ساختسطح بالاتر حفظ شود، گلخانه بایستی با ورق

های روشنایی مکمل برای رشد گیاه شود. در این صورت، سیستم

جرم سیستم و توان مصرفی نیز افزایش  شده وبایستی اضافه 

 .  ]3[یابد می

 
. گلخانه های فضای قابل رویت برای اکتشافات 1شکل 

 فضایی مریخ

از طرفی گیاهان کشت شده در سیستم پشتیبان حیات 

آب  چرخهمایند و اکسیژن و بایستی تحت کاهش فشار رشد ن

. تاکنون مطالعات ]5و  4[ کنندمورد نیاز را در سیستم فراهم 

مانی صورت گرفته محدود به تاثیر کاهش فشار بر رشد و زنده

های بیوشیمیایی و ملکولی القا گیاه بوده و درک کاملی از پاسخ

بنابراین هدف از این شده با کاهش فشار در گیاهان وجود ندارد. 

بر  چگونگی اعمال کاهش فشار اتمسفریبررسی طالعه، م

و  های فیزیولوژیکی، تنش اکسیداتیوپاسخهای زیستی، نمونه

 . استمکانیسم تحمل تنش 

 سازی کاهش فشار اتمسفری شبیه -1

توان دستگاه می ،های زمینی کاهش فشار اتمسفریبرای تست

بخش  5گاه . در یک طراحی، برای دستکردایجاد خلاء را طراحی 
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ات مات دما، تنظیماتاق کشت، تنظی :در نظر گرفته شد که شامل

کنترل هوادهی، تنظیم فشار هوا، تنظیم فشار  رطوبت و

کربن و اکسیژن،کنترل کشت گیاه، مانیتور ویدئویی و اکسیددی

ای و از جنس استیل بود. تصویری بود. اتاق کشت گیاه دولایه

 1/1سانتیمتر، حجم  110عمق سانتیمتر،  120ارتفاع دستگاه 

)شکل  درنظر گرفته شدمتر مربع  4/1مترمکعب و سطح کشت 

a2 )]6[. 

 
 

از  (b)تر و ساده (a)های پیشرفته . طراحی2شکل 

 دستگاه ایجاد خلاء برای کشت گیاه

 

های زیستی انجام تری نیز برای کار در آزمایشگاهطراحی ساده

رابط ظرف به پمپ مکنده هوا مانومتر فشار،  :شده است که شامل

های زیستی را درون (. نمونهb2و رابط خروجی هوا است )شکل 

نظر آزمایش روی آنها  و فشار هوای مورده ظرف خلاء گذاشت

شود. اگر در طراحی آزمایش نیاز به نور باشد، ظرف اعمال می

خلاء بایستی قابلیت عبور نور را داشته باشد و یا درون ظرف 

 .]7[طراحی شود  سیستم نوری

 

 های القا شده با کاهش فشار اتمسفری تنش -2

که بستگی  کنندتوانند فشار پائین اتمسفری را تحمل گیاهان می

 به ژنتیک گیاه، شدت فشار، نحوه تنظیمات و اجرای آزمایش

های داروئی دارد. بطوریکه افزایش رشد،تولید بیومس و متابولیت

اما  .]8و  6[شده است  گزارش ،نیز تحت کاهش متوسط فشار

و کند میکاهش شدید فشار، شرایط تنش را برای گیاه ایجاد 

یند سازشی مناسبی را برای بقا آها بایستی پاسخ و فرسلول

کارگیرند. کاهش فشار اتمسفری با کاهش تراکم اکسیژن همراه هب

 کند.و زمینه ایجاد تنش هیپوکسی را برای گیاه فراهم می است

آبی )دهیدریشن( را برای ش فشار شرایط کمکاه همچنین،

آبی القا شده تحت . شرایط هیپوکسی و کمکندمی ها فراهمسلول

تواند سبب القای تنش اکسیداتیو و فعال شدن کاهش فشار می

 .]1[ها شود مسیرهای سیگنالینگ برای سازگاری سلول

 

 به کاهش فشار اتمسفری انسازگاری گیاه -3

های پاسخیاهان به کاهش فشار اتمسفری، سازش گبررسی برای 

های تحمل و مکانیسم مسیرهای سیگنالینگ ،گیاه فیزیولوژیکی

 خواهد شد.  بررسی تنش اکسیداتیو

 

 تحت کاهش فشار های فیزیولوژیکیپاسخ -1-3

تاکنون چندین مطالعه در ارتباط با اثر کاهش فشار اتمسفری بر 

نتایج مطالعات  .ده استمانی انجام شپارامترهای رشد و زنده

 متفاوتهای مختلف نشان داد که پاسخ گیاهان به فشار در گونه

ساعت تحت کاهش  24های کاهو برای برای نمونه، گیاهچه.است

کاهش  کیلوپاسکال قرار گرفتند. 21فشار و سطح اکسیژن ثابت 

کیلوپاسکال منجر به  70کیلوپاسکال به  101فشار اتمسفری از 

های جانبی شد. میزان تنفس ریشه افزایشها و شهالقای رشد ری

. افزایش رشد ]4[ کاهش یافتتر گیاه وزن در تاریکی افزایش و

 القا شده باتواند در ارتباط با ایجاد شرایط هیپوکسی ها میریشه

ها باشد.کاهش فشار اکسیژن منجر به القای کاهش فشار در ریشه

جدید و تشکیل بافت های های جانبی، تولید ریشهرشد ریشه

آئرانشیم شده تا دسترسی به اکسیژن را برای نواحی هیپوکسی 

های رشد گیاه گیاه فراهم نماید. این فرایند توسط تنظیم کننده

های تواند منجر به القای ژن. اتیلن میشودمی تنظیمنظیر اتیلن 

تاثیر کاهش فشار  .]1[پاسخ تنش هیپوکسی شود  همرتبط ب

و رقم کاهوی سبز و قرمز نشان داد که در کاهوی اتمسفری بر د

کیلوپاسکال منجر به  33کاهش فشار اتمسفری در سطح  ،سبز

داری را نشان کاهش رشد شد، اما محتوای کلروفیل تغییر معنی
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نداد.اما در کاهوی قرمز، رشد کاهش یافت، ولی محتوای کلروفیل 

سازشی گیاه به  هایافزایش یافت که بیانگر تاثیر ژنوتیپ بر پاسخ

 .]9[کاهش فشار اتمسفری است 

 هایدر سه سطح شیب ارتفاع با فشار،تاثیر کاهش فشار اتمسفری

شبدر های آبیاری بر گیاهچه زمان اتمسفری مختلف همراه با دو

پاسکال  کیلو 62نشان داد که فشار اتمسفری  2قرمز و علف قوش

 د. در گیاهای و کاهش بیومس شمنجر به افزایش هدایت روزنه

کنشی تیمار آبی و فشار اتمسفری در اثر برهم، 3چمن جاوری

پاسکال منجر به کاهش محتوای  کیلو 85فشار اتمسفری 

   .]5[ کلروفیل و بیومس شد

جلبک  داد که ها نشانتاثیر کاهش فشار اتمسفری بر رشد جلبک

دونالیلا بسیار متحمل به تنش کاهش فشار اتمسفری است و 

داری بر رشد و میلی بار تاثیر معنی 80حتی در  کاهش فشار

، رشد جلبک کلرلا نیز در نداردها نسبت به شاهد سلول تعداد

این سطح از فشار نسبت به شاهد افزایش یافت و پیشنهاد شد 

که این دو جلبک کاندید مناسبی برای کشت در شرایط کاهش 

 دادنشان ( 2024. حسن پور )]7[فشار اتمسفری مریخ هستند 

میلی بار کاهش فشار اتمسفری منجر به افزایش  430که تیمار 

های جلبک دونالیلا شد که در ارتباط با رشد و تعداد سلول

های میهای کلروفیل و فعالیت آنزافزایش محتوای رنگیزه

  .]8[اکسیدانی بود آنتی

پاسکال  کیلو 50در گیاه گندم، کاهش فشار اتمسفری در فشار 

که در  تر، وزن خشک و افزایش محصول شدزنیش ومنجر به افزا

ر، نیتروژن و پتاسیم در فارتباط با جذب بیشتر عناصر غذایی فس

در گیاه  .]10[ پاسکال )شاهد( بود کیلو 101مقایسه با فشار 

 66پاسکال )شاهد( به  کیلو 98تربچه، کاهش فشار اتمسفری از 

ز جمله وزن پاسکال منجر به افزایش پارامترهای رشد ا کیلو

خشک برگ، ریشه، سطح برگی شد. اما با کاهش بیشتر سطح 

 پاسکال، بیومس و سطح برگی کاهش یافت کیلو 33فشار در 

]11[ . 

ثیر کاهش فشار اتکه  دهدمیمطالعات فیزیولوژیکی نشان بررسی 

از حتی . باشدتواند وابسته به ژنوتیپ و سطح فشار بر گیاهان می

 برای القای رشد گیاهان توانمی صح خاوسط کاهش فشار در

 . کرداستفاده  نیز

 

                                                 
2  Hieracium pilosella 

3 Brachypodium rupestre 

های مسیرهای سیگنالینگ مرتبط با پاسخ -2-3

 فیزیولوژیکی 

مسیرهای سیگنالینگ مرتبط با کاهش فشار شامل سیگنالینگ 

به گیاه فیزیولوژیکی  در پاسختواند میکه  استو هورمونی  کلسیم

مبود اکسیژن شرایط ک .داشته باشندنقش تنش کاهش فشار 

تواند منجر به افزایش سریع کلسیم شود که در کشت سلولی می

و آزاد های . رادیکال]12[ گردیدذرت و آرابیدوپسیس مشاهده 

و نقش  بودهنیتریک اکسید نیز در ارتباط با سیگنالینگ کلسیم 

فعالیت  . باکنندمی ایفامهمی را در پاسخ کاهش اکسیژن 

NADPH-افتد. اتفاق می های آزادرادیکالیع اکسیداز، انفجار سر

سازی رسپتورهای آپوپلاستی منجر به فعال های آزادتجمع رادیکال

شده و سطح کلسیم  های کلسیمیغشای پلاسمایی و کانال

های باندی به یابد. کلسیم به پروتئینافزایش می یسیتوپلاسم

 B-ننوریها و کالسیکلسیم از جمله کالمودولین، پروتئین کیناز

به کاهش  یروی عناصر پاسخ در هستهسپس  شده ومتصل 

د در ارتباط نتوانها میاین ژنگذارد. تاثیر می هااکسیژن و بیان ژن

 یا های دفاع آنزیمی و، سیستمساقه و ریشه رشد ،سلولی تکثیر با

از طرفی سیگنالینگ ترکیبات فرار نظیر های ثانوی باشند.متابولیت

شود. افزایش سطح ط کاهش اکسیژن ایجاد میاتیلن نیز تحت شرای

-ERFاتیلن منجر به تنظیم فاکتورهای رونویسی پاسخی به اتیلن 

VIIs  شرایط از سوی دیگر، . ]13[ شودتعدیل آبشار رونویسی و

تواند منجر به القای مینیز آبی ناشی از کاهش فشار اتمسفری کم

سیم، نیتریک اسید، کل زیکیهای سیگنالینگ نظیر آبسمولکول

شود که از طریق انتقال سیگنال های آزاد انواع رادیکالو اکسید 

 .شوندمیمنجر به القای تغییرات مورفولوژیکی و فیزیولوژیکی 

. کندهای فرودست را القا میهای تنش خشکی بیان ژنسیگنال

های عملکردی نظیر پرولین، گلیسین بتائین، قندها، ژن تمحصولا

ها در متابولیسم گیاه دخالت و آکواپروتئین LEAهای پروتئین

ای فیزیولوژیکی نقش دارند. هتنش و پاسخو در تحمل  کندمی

پروتئین کینازهای وابسته به  نظیرهای تنظیمی محصولات ژن

توانند با مینیز کلسیم و پروتئین کینازهای فعال شده با میتوژن 

 رویرونویسی فاکتورهای و یا تنظیم مسیرهای انتقال سیگنال 

تغییرات موفولوژیکی و اثر گذاشته و  های پائین دستنژتنظیم 

  . ]14[ فیزیولوژیکی را در گیاه ایجاد نمایند

 

 تنش اکسیداتیو تحت کاهش فشار  -2-3

تواند منجر به تجمع میتحت کاهش فشار کاهش اکسیژن 

تجمع  .]15[ و القای تنش اکسیداتیو شودهای آزاد رادیکال



 های سازشی های فیزیولوژیکی و مکانیسممروری بر تاثیر کاهش فشار اتمسفری بر کشت گیاهان در فضا: بررسی پاسخ 

 

  

 /1404 بهار و تابستان اول،، شماره پنجم سال –و کاربردهای فضایی  دوفصلنامه علوم، فناوری 193

 

 

القای پراکسیداسیون  منجر بههای آزاد رادیکالبالای  مقادیر

لیپیدها، اکسیداسیون پروتئین و کربونیلاسیون و اکسیداسیون 

DNA های آزاد در شرایط کاهش فشار تولید رادیکالشود. می

تواند از منابع مختلفی از جمله زنجیره انتقال الکترون می

 شدن فعالله غیر میتوکندریایی از جم یا ریایی ودمیتوکن

اکسیداز،  نوکلئوتید فسفاتهای نیکوتینامید آدنین دیآنزیم

ز ناشدگی نیتریک اکسید سنتاگزانتین اکسیداز و همچنین جفت

با کاهش سطح اکسیژن، جریان الکترونی در  .]16[ صورت گیرد

کاهش پتانسیل  تواند منجر بهمیزنجیره تنفسی کاهش یافته و 

های تنفسی و ها در کمپلکسلکترونغشای میتوکندری، تجمع ا

  .]17[در نهایت تشکیل سوپراکسید در شرایط هیپوکسی شود 

کاهش فشار پاسخ های سازشی را نسبت به تنش اکسیداتیو فعال 

اکسیدانی علیه ها و ترکیبات آنتیکند. مکانیسم عمل آنزیممی

به شدت هیپوکسی، ژنتیک موجود زنده  بستگیتنش اکسیداتیو 

های آزاد در آرابیدوپسیس، انفجار رادیکالمل دیگر دارد. و عوا

اکسیداز و عدم تعادل -NADPHدلیل فعالیت بالای فعالیت هب

صورت گرفت. این عدم  اییزنجیره انتقال الکترون میتوکندری

سازی پروتئین کینازهای فعال شده با تعادل منجر به فعال

های شوک وتئینو رونویسی پرفاکتورهای شوک حرارتی  ،میتوژن

 حرارتی شده که در مکانیسم تحمل تنش اکسیداتیو نقش دارند

]18[ .  

کاهش فشار  در پاسخ بهاکسیدانی آنتی هایسیستماز طرفی، 

های اتمسفری فعال شده و منجر به جاروب نمودن انواع رادیکال

مدت زمان قرارگیری تحت کاهش فشار در تعدیل . شوندمی آزاد

 کاهشمهم است، بطوریکه با افزایش زمان نیز  آسیب اکسیداتیو

تجمع ترکیبات فعال زیستی )گلوتاتیون و آسکوربات( و ، فشار

های آنتی اکسیدانی  افزایش یافته و منجر به تعدیل فعالیت آنزیم

 . ]10[ گردیدتنش 

نقش مهمی را  نیتریک اکسید به عنوان یک ملکول سیگنالینگ

. کاهش اکسیژن محیط کندیم ایفا فشارکاهش تنش در تحمل 

نیتریک سطح تواند تولید نیتریک اکسید را تقویت نماید. می

 کندبازدارندگی دارای بیوسنتز اتیلن را تقویت یا  تواندمی اکسید

اتیلن صورت  به سازی فاکتورهای پاسخیکه از طریق فعال

تواند طح مناسب میساز طرفی نیتریک اکساید در گیرد. می

 منجر به القای بیان آلترناتیو اکسیداز در شرایط استرس شود

فاکتورهای  با تاثیر برکاهش فشار اتمسفری ، علاوه بر این. ]18[

تحمل تنش نقش داشته باشد. فاکتور تواند در میرونویسی 

 2O2Hایی و تجمع با اختلال میتوکندری 017ANACرونویسی 

از سوی شود. وکسی میو منجر به تحمل تنش هیپ فعال شده

نیز در آرابیدوپسیس تحت  WRKYفاکتور رونویسی  ،دیگر

فعال شدن فاکتورهای  .شد تنش کاهش فشار اتمسفری فعال

 گذاردهای مرتبط با تحمل تنش تاثیر میرونویسی روی بیان ژن

]18[  .  

 

 فشارهای ملکولی القا شده با کاهش پاسخ -4

تواند از چندین می فشارشرایط کاهش  درتنظیمات ملکولی 

های مولکولعنوان بههای آزاد رادیکالمسیر زیر صورت گیرد. 

سازی منجر به فعال ندتوانو می سیگنالینگ عمل نموده

 یسازش هایپاسخ ها و، بیان ژن Nrf2و  HIF-1a فاکتورهای

باعث  Nrf2سازی فعال به شرایط کاهش اکسیژن شوند.

 ضد و یاکسیدانآنتیهای آنزیم ی رمزکنندههاسازی ژنفعال

 فعالرا   HIF-1aفاکتور اکسیداز NADPH شود.می التهابی

های گذارد. بیان ژنیندهای گلیکولیز تاثیر میآو بر فر کندمی

تواند منجر به سازش مرتبط با تنش کاهش فشار اکسیژن می

 . ]19[ها به کاهش فشار اتمسفری شود سلول

 
 کاهش فشار در گیاهانه شرایط پاسخ ب . مسیرهای3 شکل

 

غیرفعال  منجر تواندی میمیتوکندریایهای آزاد تولید رادیکال

 میتوکندری در سوکسینات تجمع و شدن سوکسینات دهیدروژناز
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مهارکننده رقابتی پرولیل  عنوان یکسوکسینات به .شود

 ،پرولیلی هیدروکسیلاسیون مهار بانموده و عمل  هیدروکسیلاز

 به سلول مقاومت افزایشو  تنظیمات مولکولیقای منجر به ال
 (. 3)شکل ]21و  20[ شودمی اکسیژن کمبودشرایط 

ها و با تغییر در الگوی پروتئینناشی از کاهش فشار تنش کم آبی 

تنش  باده ونهای القا شژن همراه است. mRNAسنتز 

 های مرتبط باشوند. پروتئیندهیدریشن یه سه رده تقسیم می

LEA4 جزو اولین رده  ،دنشوهای رویشی بیان میه در بافتک

ها، حفاظت و یا های مورد نیاز در تجمع اسمولیتهستند. آنزیم

ها، کیتینآنزیمی نظیر یوبیانتقال سیگنال همراه با ترکیبات غیر

های تریپسینی تشکیل رده های شوک گرمایی و بازدارندهپروتئین

هایی غشایی که تشکیل ئیندهند. در نهایت، پروتدوم را می

های القا شده با دهیدریشن دهند. آنزیمهای غشایی را میکانال

 %20تقریبا  است. به نسبت بالایی وابسته به القای آبسزیک اسید

های غیرآنزیمی بوسیله از پروتئین %80و  LEAهای از پروتئین

 های شوک گرمایی سریعا بهشوند. پروتئینآبسزیک اسید القا می

شوند. القای ها القا میها با فعالیت چیرونمنظور محافظت سلول

 7-3افتد، بطوریکه در سویا سریع اتفاق می mRNAمجموعه 

 2ها صورت گرفته و بعد از دقیقه بعد از تنش دمایی، بیان ژن

درصد کل سنتز  50بیش از شوک گرمایی  هایپروتئینساعت، 

  .]23و  22[گیرند پروتئین سلول را در بر می

از طریق  کلسیم سیتوزولیافزایش  که است مطالعات نشان داده

های نفوذپذیر به کلسیم وابسته به کانالسازی فعال

افزایش گیرد. صورت میدر غشای پلاسمایی  هایپرپلاریزاسیون

و  نمودهعمل  رسان ثانویهیک پیامکلسیم سیتوزولی به عنوان 

از جمله  ،دستپایین رهایفاکتو با را اکسیداتیوهای سیگنال

و سایر مسیرهای  کینازهای وابسته به کلسیمسازی فعال

های رادیکالعلاوه بر این، تعامل بین . کندسیگنالینگ ادغام می

ها، پاسخ به روزنه حرکتدر تنظیم  و سیگنالینگ کلسیمآزاد 

رسد نظر می هبنابراین ب .]24[د نقش دار و بیان ژن تنش

نیتریک اکسید، فاکتورهای رونویسی و بیان  زاد،های آرادیکال

های درگیر در مکانیسم تحمل تنش اکسیداتیو ناشی از ژن

 کاهش فشار نقش داشته باشند. 

 

 

 

   

                                                 
4 Late embryogenesis abundant proteins 

 پلی مورفیسم ژنی در کاهش فشار اتمسفری -5

پاسخ ملکولی به کاهش فشار پیچیده است و مسیرهای متعددی 

جدول زیر پلی مورفیسم در پاسخ به کاهش فشار درگیر هستند. 

 های مهم سازش به کاهش فشار اتمسفری را نشان می دهد. ژن
 

های فیزیولوژیکی های تاثیرگذار بر پاسخ. پلی مورفیسم ژن1جدول 

  .]27[هیپوکسی -در شرایط هیپوباریک

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

H₂ دهیسیگنالفرآیندهایی  O₂ مورد  بویژه نیتریک اکسید و

 بادهی القا شده سیگنالدهه گذشته،  در .ددارنتوجه قرار 

گری میانجی  HIFویژه آنچه که توسط خانواده، بههیپوکسی

شود، به موضوع اصلی تحقیقات در زمینه ارتفاعات بالا تبدیل می

، APLN در این حوزه شامل های با اهمیت زیادژن شد. برخی از

EGLN1 ،EPAS1 ،HIF-1a ، GSTP1 هستند. حتی غیره و 

های ها که نقشدر این ژن نوکلئوتیدیهای تکمرفیسملیپ

کنند، حیاتی در عملکردهای فیزیولوژیکی مرتبط ایفا می

را تحت تأثیر قرار دهند )جدول  کارآمدی تطبیق فردیتوانند می

 . ]26و  25[ (1

 

 
 

 

 

 سیستم های حسگر اکسیژن

پلی مورفیسم تک  عملکرد فیزیولوژیکی

 نوکلئوتیدی

 ژن

تنظیم حمل و انتقال 

 اکسیژن 

rs11549465C/T, 

rs11549467A/G 

HIF-1a 

 ,HIF-2a rs11125075G/Aبیان 

rs4953388A/G, 

rs4953396A/C, 

rs896210G/A, 

EPAS1 

با  HIF-1aتنظیم 

تقویت هیدروکسیلاسیون 

 و تخریب

rs480902T/C, 

rs2486736G/A, 

rs973252A/G, 

rs186996510C/G, 

EGLN1 

 ,NO rs3761581T/Gالقای سنتز 

rs2235312C/T, 

APLN 

اجزای کمپلکس تنفس 

میتوکندریایی برای تولید 

 های آزادرادیکال

rs9932581A/G or 

930A/G 

CYBA 

آنزیم های جاروب کننده 

های آزاد برای رادیکال

 هوموستازی ردوکس

rs1138272C/T or 

A114V 

GSTP1 
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 گیرینتیجه -6 

هیپوکسی و  هایبا تنشدر گیاهان کاهش فشار اتمسفری تنش 

 بستگیبه کاهش فشار اتمسفری  گیاه همراه است. پاسخ آبیکم

بطوریکه به ژنتیک گیاه و سطح کاهش فشار اتمسفری دارد. 

تواند منجر به افزایش رشد گیاه کاهش فشار در سطح متوسط می

اثر بازدارندگی روی رشد دارد و  ،شود. اما کاهش شدید فشار

د. در سطح نبایستی نسبت به این شرایط سازگاری یاب انگیاه

ای و هدایت روزنه ،ایگیاهان با افزایش رشد ریشه ،فیزیولوژی

های رادیکال .دهدپاسخ میبه تنش کاهش رشد اندام های هوایی 

تواند کاهش فشار می تحتشده  تولیدو نیتریک اکسید آزاد 

های القای بیان ژنفعال سازی فاکتورهای رونویسی و منجر به 

 قابل بازیابی سیستم پشتیبان حیاتدر  مرتبط با سازش شود.

 قادر بهبرای اکتشافات مریخ نیاز به کشت گیاهانی است که 

. بنابراین نمایندو رشد  باشندسازش به کاهش فشار اتمسفری 

 برنیاز به مطالعات پژوهشی در ارتباط با تاثیر کاهش فشار 

های مختلف گیاهی در آینده است، تا گونه های سازشیپاسخ

 انتخاب شوند. ای مناسب برای تحقیقات علمی اکتشافینمونه ه
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