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Abstract 
Honeycomb structures are widely used in the design of satellite structures and 

advanced industries due to their high strength-to-weight ratio, excellent energy 

absorption capacity, and optimal mechanical behavior. A precise analysis of the 

mechanical properties of these structures is essential to ensure their optimal 

performance. One of the most critical aspects in estimating the mechanical properties 

of honeycomb structures is determining the mechanical properties of the honeycomb 

core. Various parameters, such as cell wall thickness, cell angle, cell height, and cell 

length, significantly influence the mechanical properties of the honeycomb core. In 

this paper, various methods for determining the mechanical properties of the 

honeycomb core, including analytical, numerical, and experimental approaches, 

reviewed, and their advantages and disadvantages are extracted. Subsequently, using 

a homogenization method and considering a suitable representative volume element 

(RVE), an innovative numerical approach is proposed to calculate the mechanical 

properties of the honeycomb core, taking into account various geometric parameters. 

In this method, an advanced parametric code is developed in MATLAB, which allows 

for the definition of a suitable unit cell representative by considering different 

geometric parameters such as cell wall thickness, cell angle, cell height, and cell length. 

This code is capable of interfacing with finite element software such as ANSYS to 

apply periodic boundary conditions and in-plane/out-of-plane loadings for calculating 

mechanical properties, including elastic moduli, shear moduli, and Poisson’s ratios in 

different directions. Using the proposed method, the influence of each geometric 

parameter in the design of the honeycomb core is investigated, and the mechanical 

properties of the honeycomb core under various geometric conditions are numerically 

calculated. Furthermore, to validate the accuracy of the proposed method, the results 

of this study are compared with the analytical Gibson-Ashby model. It is observed that 

the proposed method can estimate the mechanical properties of the honeycomb core 

with very high accuracy and significantly low computational cost. Therefore, the 

proposed method, due to its ability to accurately model various geometric variables 

and its high precision in calculating mechanical properties, can serve as an effective 

tool for estimating the mechanical properties of honeycomb core structures.   
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 چکیده

  ی کیبالا و رفتار مکان  ی جذب انرژ  تیاستحکام به وزن، ظرف  ی نسبت بالا  لیبه دل  ی زنبور لانه  ی هاسازه

در طراحبه  نه،یبه م  ییفضا  ی هاسازه  یطور گسترده  قرار  استفاده  تحلرندیگیمورد  خواص   قیدق  لی. 

از   یکیاست.  یورمختلف ضر ی ها ی از عملکرد مطلوب تحت بارگذار نانیاطم ی ها براسازه نیا یکیمکان

لانه    ۀهست  یکی خواص مکان  نییتع  ،یزنبورلانه  ی هاسازه  یکیخواص مکان  نیتخم  ی ها برابخش  نیترمهم

سلول، ارتفاع و طول سلول در خواص   یۀسلول، زاو  ۀواریضخامت د  ری نظ  یمختلف  ی هاری است. متغ  ی زنبور

 یکیخواص مکان  نییتع  ی مختلف برا  ی هامقاله روش   نیاست. در ا   گذارریتأث  ی هسته لانه زنبور  یکیمکان

ها  آن  بیو معا  ایقرار گرفته و مزا  یمورد بررس  یو تجرب  ی عدد   ،یل یتحل  ی هاشامل روش  ی زنبورلانه  ۀهست

از روش همگندیاستخراج گرد استفاده  با  گرفتن    ی ساز . سپس  نظر  در  با  نما  کیو   ندهیالمان حجم 

با درنظر    ی به صورت عدد  ی لانه زنبور  ۀهست  یکیکانمحاسبه خواص م  ی روش نوآورانه برا  کیمناسب،  

افزار  در نرم  شرفتهی پ  کیکد پارامتر  کی. در روش ارائه شده  دیمختلف ارائه گرد  یهندس  ی ها ریگرفتن متغ

 ر یمختلف نظ  یهندس  ی رها یمناسب با درنظر گرفتن متغ  ۀندیالمان واحد نما  فیتعر  تیمتلب که قابل

 تیکد قابل  نی ارتفاع و طول سلول را دارد توسعه داده شده است. ا  ل،سلو  یۀسلول، زاو  ۀواریضخامت د

  ی ها ی و بارگذار  ی ادوره  ی مرز  طیرا جهت اعمال شرا  سیانس  ریالمان محدود نظ  ی اتصال با نرم افزارها

و  یبرش ی هامدول  ته،ی سی الاست ی هاشامل مدول  ی کیخواص مکان ۀجهت محاسب  ی ادرون و برون صفحه

  ی هندس  ی رهایاز متغ  کیهر    ریمختلف دارد. با استفاده از روش ارائه شده تأث  ی پواسون در راستاها  بیضرا

  یزنبورلانه  ۀهست   یکیقرار گرفت و خواص مکان  یبه دقت مورد بررس   ی زنبورلانه  ۀهست  یموجود در طراح

به صورت عدد  یهندس  طیتحت شرا نها  نی . همچندیمحاسبه گرد  ی مختلف  از    نانیاطم  ی برا  تیدر 

و مشاهده    دی گرد  سهیمقا  یاشب  -  بسونیگ  یلیمقاله با مدل تحل  نیا  جیروش ارائه شده، نتا  جیصحت نتا

 نهیبالا و هز  اریرا با دقت بس  ی زنبورلانه  ۀهست   یکیخواص مکان  نی تخم  تیشد که روش ارائه شده قابل

 یهندس   ی رها یمتغ  قیقد  ی مدل ساز  ییتوانا  لیشده به دلروش ارائه   نیدارد. بنابرا  نییپا  اریبس   یمحاسبات

خواص   نیابزار کارآمد در تخم  کیعنوان  به   تواندیم  ،یکیمختلف و دقت بالا در محاسبه خواص مکان

 . ردیمورد استفاده قرار گ  ی زنبور لانه ی هاسازه ۀهست یکیمکان
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 مقدمه  -1

عنوان    1زنبوریلانه  ی هاسازه  مهم   یکی به    یهای نوآور  ن یتراز 

صنا  یمهندس و  عیدر  به  دل  ژهیمختلف،  به  هوافضا،  صنعت   ل یدر 

کم، استحکام بالا و مقاومت    جرم  ریمنحصر به فرد خود نظ  ی هایژگیو

 نی[. ا1-4اند]در برابر ضربه، به طور گسترده مورد استفاده قرار گرفته 

الهام   از  که  کندو  عتیطبساختارها  ساختار  به خصوص  زنبور    ی و 

توسعه   جاتوانسته   اند،افتهیعسل  طراح  یمهم  گاهیاند   یهایدر 

پ   یمهندس   ۀشرفتیپ مستحکم  اما  سبک  مواد  یکنند   دای و  از   یک. 

  ، ییزنبوری در صنعت فضالانه  ی هااستفاده از سازه   یایمزا  نیترمهم 

است  ییفضا زاتی تجه ریها و ساماهواره ماها، یفضاپ  ی کاهش وزن کل

هز کاهش  به  منجر  سامانه   ی هانه یکه  عملکرد  بهبود  و   ی هاپرتاب 

پژوهش 5-6] شودی م  ییفضا داده[.  نشان  اها  از  استفاده  که    ن یاند 

باعث    ماهایفضاپ   یداخل   ی ها و اجزابدنه ماهواره  یها در طراح سازه 

برابر شراآن  یکیدوام و مقاومت مکان   شیافزا سخت فضا،   طیها در 

- 9] شودیاز پرتاب، م یناش ی و فشارها دیشد ییدما راتییمانند تغ

 شرفته،یپ   یتیبا مواد کامپوز  ب یزنبوری در ترکلانه  ی ساختارها  [. 7

 یک یاستحکام مکان  توانندی م   وم،ینیآلوم  ی اژهایو آلالیاف کربن    رینظ

جهت  .  سازه را کاهش دهند  یکل  جرمحال    نیداده و در ع  شیرا افزا

 ن ییتع  ی برا  یمختلف  ی هاها، روشسازه   نیا  یک یعملکرد مکان  یابیارز

ها را به سه آن  توانی که م  ردیگیممورد استفاده قرار    یک یخواص مکان

 یعدد   ی هاو روش  یلیتحل  ی هاروش  ،یتجرب  ی هاروشی  کل  ۀدست

آزمون  رینظ  یکیمکان  ی هاشیآزما ،یتجرب ی هادر روش. کرد میتقس

 ی هاسازه   یکیخواص مکان   نییتع  ی کشش، فشار، برش و خمش برا 

بوده   برنهیهستند، اما هز  قیها دقروش  نی. اشودی زنبوری انجام ملانه

مثال،    ی [. برا10-12]  است  شرفتهیپ  یشگاهیآزما  زاتیتجه   مندازیو ن

رو  ی هاشیآزما بر  شده  هست  یچیساندو  ی هاپنل  ی انجام   ۀبا 

دادهلانه نشان  نوع چسبندگ زنبوری  که  مختلف   ی هاهیلا   ن ی ب  یاند 

کل   یتوجهقابل   ریتأث استحکام  ]  یبر  دارد  ا13سازه  بر   ن،ی[. علاوه 

ها در سازه   نیاستحکام ا  ی بر رو  یط یمح  طیدما، رطوبت و شرا  ریتأث

 رات ییشده و نشان داده شده است که تغ  یمختلف بررس  قاتیتحق

توجه  تواندی م   یطیمح قابل  رو  یاثرات  ا  ی بر  عملکرد  و   ن یدوام 

[ باشد  داشته  بر   یمبتن  یلیتحل  ی هاروش [.14-15ساختارها 

 کیجامدات و مکان  کیهستند که از معادلات مکان  یاضیر  ی هامدل 

 
1 HoneyComb 

2 Gibson-Ashby 

.  کنند ی استفاده م   یکیخواص مکان  ینی بشیپ  ی برا  یتیمواد کامپوز

 ته ی سیو پلاست   تهیسیالاست  ی های ها معمولًا بر اساس تئورروش  نیا

مدل   اندافتهیتوسعه   از  استفاده  با  مدل    ییهاو   -گیبسون  مانند 

[.  16]  شودی زده م  نیزنبوری تخملانه  ی ها، خواص مؤثر سازه2اشبی 

  ،یسلول  ی هاوارهیمانند نوع ماده، ضخامت د  عواملیها،  مدل   نیدر ا

. ردیگی قرار م  یها مورد بررساتصال آن  ۀ ها و نحونسبت ابعاد سلول

ا  دیجد  قاتیتحق  ی هاحوزه نشان داده است که اصلاح مدل   نیدر 

غ  یاضیر عوامل  گرفتن  نظر  در  تحل  ی رخطیو  ها سازه   نیا  لیدر 

پ  تواندی م ]  یکیمکان  ی های نی بشی دقت  ببخشد  بهبود    [.17- 20را 

محدود   زین  ی عدد   ی هاروش اجزاء  روش  شامل  د  3که   گر یو 

تحل  ی محاسبات  ی هاکیتکن امکان  مکان   لیهستند،    نیا  ی کیرفتار 

 ل ی ها به دلروش  نی. استفاده از اکنندی ها را با دقت بالا فراهم مسازه 

هز شب  ی شگاهیآزما  ی هانه یکاهش  امکان   ی وهایسنار  ی سازهیو 

قرار گرفته   ی اژهیمورد توجه و  کیمکان  یمهندس   قاتی مختلف، در تحق

 یعدد  ی هاروش  نیاز پرکاربردتر  یکیمحدود    اجزاء[. روش  21است ] 

زنبوری لانه  ی هاسازه  یکیرفتار مکان  تواندی است که م  نهیزم  نیدر ا

شرا تحت  شب  ی بارگذار  طیرا  م  ی سازه یمختلف  و  تنش،    زانیکند 

   [.22-24بزند ] نیساختارها را تخم نیکرنش و شکست ا

 ی ه اروش  قیزنبوری از طرلان ه  ی ه اس   ازه  یو طراح  لی تحل

اند که اس تفاده از نش ان داده ریاس ت. مطالعات اخ ریپذمختلف امکان

  یهانهیها منجر به کاهش هزسازه  نیا  لیتحل  ی برا  ی عدد ی هاروش

 شوند. ی میلیتحل ی هانسبت به روش جیدقت نتا شیو افزا یطراح

ا  روش  نیدر  برا  ی هامقاله،  مکان  نییتع  ی مختلف    ی ک یخواص 

به    ی سازشدند. روش همگن  سهیو مقا  یبررس  ی زنبورلانه  ی هاسازه 

برتر   کردیبه عنوان رو  ی محاسبات  یدگ یچیدقت بالا و کاهش پ   لیدل

توسعه داده شد که امکان   شرفتهیپ   کیکد پارامتر  کیانتخاب شد.  

ارتفاع   واره،یضخامت د  ه،یمانند زاو  ی هندس  ی رهایمتغ   قیکنترل دق 

با استفاده از روش  ی عدد ی هالی. تحلکندی و طول سلول را فراهم م

بر خواص   یهندس  های متغیر  راتییتغبا هدف بررسی  المان محدود  

مدول  یکیمکان  برش  یسیتهالاست  ی هامانند  روش   ی و  شدند.  انجام 

 یابزار  ،یهندس  ی رها یکنترل متغ  ییدقت بالا و توانا  ل یشده به دلارائه

برا به  یطراح  ی کارآمد  و مقاوم در   وزنسبک  ی هاسازه  ی سازنه ی و 

 است.  ییفضا ی کاربردها

3 FEM 



 ی ش یقرو   رهبر
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مکان   ینظر  یمبان  -2 معادلات  تحل  یک یو    ل یدر 

   ک یزنبوری ارتوتروپلانه  ی هاسازه 

فرد  منحص ربه  یس اختار هندس  لیزنبوری به دللانه  ی هاس ازه

  عی وزن در ص ناس بک ی س اختارها نیاز کارآمدتر یکیعنوان خود، به

تکرارش ونده با   ی ها از واحدهاس ازه نی. اش وندیش ناخته م  ش رفتهیپ

گرفتن منظم در کنار    راند که با قراش ده  لیتش ک  یض لعش ش  ۀهندس 

ش  کل  رییس  بک، مس  تحکم و مقاوم در برابر تغ ی اش  بکه گر،یکدی

تا با   ش  ودیباعث م  یض  لعش  ش  ۀهندس   ی. طراحکنندیم  جادیا

فراهم  ی جذب انرژ تیحداقل مص رف مواد، حداکثر اس تحکام و ظرف

 ی برا آلدهیا ی انهیزنبوری را به گزلانه ی هاس ازه ها،یژگیو نیش ود. ا

که  ییکرده اس   ت، جا لیها تبدمانند س   اخت ماهواره ییدهاکاربر

نمایی از 1در ش  کل  دارد. یاتیح تینس  بت اس  تحکام به جرم اهم

یک س اختار لانه زنبوری با واحد تکرار ش ونده ش ش ض لعی(الف  در  

 بعد میکروسکوپی(ب  نشان داده شده است.

 
 [ 25-26]ی واقع  لانه زنبوریاز ساختار   یر یتصو  (:1) شکل

 

سازه این  مکانیکی  شبکه رفتار  ساختار  دلیل  به  و ها  ای 

سازی مواد ارتوتروپیک توصیف گرد بودن، با استفاده از مدل ناهمسان

شود که خواص ای از مواد گفته میشود. مواد ارتوتروپیک به دستهمی 

در این مواد، .  [27ها در سه راستای متعامد متفاوت است] مکانیکی آن 

های میکروسکوپی ماده  رفتار مکانیکی در هر راستا وابسته به ویژگی

سازه در  ویژگی  این  است.  آن  هندسی  توزیع  لانهو  زنبوری های 

ها کاملاً مشهود است، ضلعی و تکرارشونده آنشش   ۀواسطه هندسبه

زیرا پاسخ مکانیکی در راستای محورهای اصلی متفاوت خواهد بود. 

، (𝐸𝑥,𝐸𝑦,𝐸𝑧)سیتههای الاستی تر این رفتار، مدولبرای توصیف دقیق

برشی  مدول  پواسون    (𝐺𝑥𝑦,𝐺𝑦𝑧,𝐺𝑥𝑧)های  ضرایب  و 

(𝜈𝑥𝑦,𝜈𝑦𝑧,𝜈𝑥𝑧)    ها با استفاده  متغیرگیرند. این  مورد استفاده قرار می

تنش روابط  مدل -از  و  استخراج  کرنش  قابل  عددی  و  تحلیلی  های 

 کیماده ارتوتروپ   کی  ی براو کرنش    تنش   ن یب   یرابطه خط.  هستند

 : شودی م انی ب 1معادله صورت به کیالاست-یخط

 

 )1  

[
 
 
 
 
 
𝜎𝑥

𝜎𝑦

𝜎𝑧

𝜏𝑥𝑦

𝜏𝑦𝑧

𝜏𝑥𝑧]
 
 
 
 
 

=

[
 
 
 
 
 
𝐶11 𝐶12 𝐶13 0 0 0
𝐶12 𝐶22 𝐶23 0 0 0
𝐶13 𝐶23 𝐶33 0 0 0
0 0 0 𝐶44 0 0
0 0 0 0 𝐶55 0
0 0 0 0 0 𝐶66]

 
 
 
 
 

⋅

[
 
 
 
 
 
𝜀𝑥

𝜀𝑦

𝜀𝑧

𝛾𝑥𝑦

𝛾𝑦𝑧

𝛾𝑥𝑧]
 
 
 
 
 

 

 

شکل در    رییمقاومت ماده را در برابر تغ   ،یسیتهالاست  ی هامدول 

برا  کنندیم  فیتعر   ی بارگذار  ی راستا زنبوری لانه  ی هاسازه  ی و 

و اندازۀ  و ارتفاع  وارهیمانند ضخامت د ی هندس ی هامتغیر شدت به به

بستگ  مکان   ی سازنه یبه   .دارند  ی سلول   ی هاسازه   ی کیخواص 

بهبود عملکرد ساختار را   ،ی هندس  ی هامتغیر  احتسابزنبوری با  لانه

نسبت   رییسلول، مانند تغۀ  کوچک در هندس  راتییهمراه دارد. تغبه

بر    یمحسوس   ریتأث  تواندی سلول، م  اندازۀ  شیافزا  ایارتفاع به ضخامت  

در برابر   یو مقاومت کل  ی جذب انرژ  تیظرف   ،یسیتهالاست  ی هامدول 

باشد.   رییتغ داشته  ا  شکل  برا  نیدر   ند یفرآ  ی اجرا   ی پژوهش، 

مکان   ی سازنه ی به استفاده   کیستماتیس  کردیرو  کیاز    ، یکیخواص 

تعر شامل  که  است  تخص مدلهندسه    فیشده  اعمال    صی،  مواد، 

کرنش با استفاده از روش المان محدود -تنش  لیتحل  ،ی مرز  طیشرا

طور کامل به   ندیفرآ  نیاست. مراحل ا  یهندس   ی سازنه یبه   تیو در نها

 اند. داده شده  شینما 2در شکل 

 



    یسازبا استفاده از روش همگن یهسته لانه زنبور یکیخواص مکان یمحاسبه عدد  
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 یهاسازه  یکیخواص مکان یسازنهیو به  لیگام تحلبهروند گام (: 2) شکل

   زنبوریلانه 

 

رویکردهای مختلف در تعیین خواص مکانیکی   بررسی -2-1

 لانه زنبوریهای سازه

 یبررس  ی برا  یمختلف  ی هاروش  ،ی زنبورلانه  ی هاسازه  لیدر تحل

مکان  دارد که شاملسازه   نیا  یکیرفتار   ، یعدد  یهاروش  ها وجود 

ها روش نیاز ا  کیهستند. هر  یلیتحل  ی ها و روشی تجرب  ی هاروش

روش   کیبه عنوان    ی سازخاص خود را دارند، اما همگن   بیو معا  ایمزا

 ر یاز موارد بر سا  ی اریخاص خود، در بس ی هایژگیو  لیدل هکارآمد، ب

 دارد. ی ها برترروش

 یساز ه یمحدود امکان شب   ءمانند روش اجزا  یعدد   یهاروش

ها رفتار آن  لیو به تحل  آورندی را فراهم م  ی زنبورلانه  ی هاسازه  قیدق

ها روش  نیحال، ا نی. با اکنند ی مختلف کمک م  ی های تحت بارگذار

محاسبات  ازین منابع  تحل  ی ادیز  یبه  و  را   ی اده یچیپ  ی هال یدارند 

هز  طلبندی م و  زمان  م   ی ادیز  نهیکه  همچنطلبدیرا    ن،ی . 

مق  قیدق  ی های سازه یشب دل  یکروسکوپ یم  اسی در   ی دگ یچیپ   لیبه 

قابل   ی هاتیمحدود  تواندیم  ی در موارد  ،ی زنبورلانه  یساختار سلول

 کند.  جادیا یتوجه

آزما  یتجرب   یهاروش و    ییهاشی شامل  فشار  کشش،  مانند 

 ن یهستند. ا  ی زنبورلانه   ی هاسازه   ی کیخواص مکان   ن ییتع  ی برش برا

مروش بالا   توانندی ها  واقع  ییدقت  رفتار  و  باشند  را   یداشته  سازه 

بارها دل  ی تحت  به  اما  دهند،  نشان  ساخت    از ین  لی مختلف  به 

آزما  یواقع  ی هانمونه  انجام  هز  ی هاشی و  زمان  برنهیمتعدد،  بر و 

ا بر  تحل  ن،یهستند. علاوه  انجام   ای  دهی چیپ  ی هاسازه   لیدر  بزرگ، 

 . ستین یعمل یتجرب ی هاشیآزما

مدل   زین  یلیتحل  یهاروش شامل  و   یاضیر  ی هامعمولًا 

برا  کیمکان  ی های تئور سازه  ی ن یبشیپ  ی جامدات   ی هاخواص 

و سرعت در انجام   یسادگ  لیها به دلروش  نیهستند. ا  ی زنبورلانه

اند، مناسب   یمفهوم  ی هایو طراح  هیاول  ی هالیتحل  ی محاسبات، برا

 ن یا   دردارند.  ی دقت کمتر  یرخطی و غ   دهیچیپ  طیاما معمولًا در شرا

کاهش    تی قابل  لیروش کارآمد، به دل  کیبه عنوان    ی ساز همگن   ان،یم

بر   ،یماکروسکوپ  اسیدر مق  لیو امکان تحل  یمحاسبات  ی های دگ یچیپ

های مقایسۀ بین روش  1در جدول  .  شودی داده م  حیها ترج روش  ریسا

است.   شده  آورده  مکانیکی  خواص  تعیین  با    ی سازهمگن مختلف 

پ   لیتبد سلول  ده یچیساختار  با    ۀماد  کی به    ی زنبورلانه  ی و  همگن 

ن مؤثر،  ب  یکروسکوپیم  قیدق  ی های سازه یبه شب  ازیخواص  از    نی را 

 ن،ی. علاوه بر اکندیتر مساده   یطور قابل توجهرا به  هالیو تحل  بردی م

 یهایطراح  ی سازنه یو به  عیسر  ی هالیدر تحل  ژهی وبه   ی سازهمگن

 ین یبش ی پ  یخواص مؤثر مواد را به راحت  رایاست، ز  د یمف  اریبس  هیاول

  ده یچیپ  ی های سازه یشب   ایبر  زمان   یهاش یبه انجام آزما  ازیو ن  کندی م

   [.27] دهدی را کاهش م

 
 های مختلف تعیین خواص مکانیکیمقایسۀ رویکرد   (:1)جدول 

 ی لیتحل یعدد تجربی روش 

 دقت
بالا، اما  اریبس دقت

 ر بو زمان برنهیهز

  ژهیوبالا، به دقت

  یهادر مدل

 .دهیچیپ

و   متوسط دقت

به  وابسته

 مدل اتیفرض

 کاربرد 

 دییتأ یبرا مناسب

 یو اعتبارسنج یینها

و   یلیتحل یهامدل

 .یعدد

  یبرا مناسب

و  قیدق یهال یتحل

 طی در شرا ژهی وبه

 .ی بارگذار دهیچیپ

  یبرا مناسب

  هیاول یهال یتحل

 یو طراح

 .یمفهوم 

 ها تیمحدود

بر،  و زمان برنهیهز

 یهابه نمونه ازین

 زاتیو تجه یکیزیف

 .یشگاهی آزما

به منابع  ازین

بالا و  یمحاسبات

  یبرا ادیزمان ز

 .دهیچیپ یهامدل

 اتیفرض

 یساز ساده

ممکن است 

باعث کاهش 

  طیدقت در شرا

 .شود دهیچیپ

 



 ی ش یقرو   رهبر
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 یهازنبوری ش امل س لولس اختار لانه  ق،یدق ی س ازمدل  کیدر 

 رییو تغ روین عیتوز لیمتص  ل به هم اس  ت که به دل  یض  لعش  ش

از  ییو تعداد بالا  قیدق اریبس   بندی ش بکه  ازمندین  ده،یچیپ  ی هاش کل

س اختار  ،ی س ازروش همگن. به کمک اجزاء محدود  اس ت  ی هاالمان

مؤثر در نظر   یکیبا خواص مکان  وس تهیپ  طیمح  کیعنوان  به  یس لول

  رد،یگیص ورت م  ندهیروش بر اس اس حجم نما نی. اش ودیگرفته م

 . 3(شکل  کل ساختار است ۀندیکوچک اما نماۀ نمون کیکه 

 

 
 سازی در تعیین خواص مکانیکی مفهوم رویکرد همگن   (:3) شکل

 

س  ازی در تعیین خواص مکانیکی س  اختار لانه رویکرد همگن

  ش وندیم میتقس تجربی و ی عدد ،یلیتحل یِبه س ه دس ته اص ل زنبوری 

 . 4(شکل

 

 
   [28]های مختلف همگن سازی روش  (:4) شکل

 

 یسازهمگن  یهاروشی:  لیتحل   یسازهمگن  یهاروش.  1

جامدات   کیمکان   ی و روابط تئور  یاضیر  ی هابر مدل   یمبتن   یلیتحل

 
4 Gibson & Ashby 
5 Hohe & Becker 

 ی مواد برا  بیترک  ن ی و قوان  ی هندس  ی هابیها از تقرهستند که در آن

سازه  مؤثر  خواص  ملانه   یهامحاسبه  استفاده  اشودی زنبوری    نی. 

رها یاز ت  ی ا عنوان مجموعهبه   یها با در نظر گرفتن ساختار سلولروش

بار و   عیمعادل را بر اساس توز  یکی خواص مکان  ،ی ا سازه   ی هاقاب  ای

   .کنندیم  نیی تع یموضع ی هاشکل  رییتغ

 

 [28]سازی تحلیلی های مختلف همگن روش (: 2)جدول 

 ویژگی  نام روش 

و  بسونیگ

 4یاشب

 یرهایعنوان تزنبوری بهلانه یسلول یها وارهیروش، د نیدر ا

  رییتغ رها،یت ی. بر اساس تئورشوند یدر نظر گرفته م  ریپذانعطاف

  نییتع یمحاسبه شده و از آن برا یتحت بارگذار رهایت نیشکل ا

و  یمدول برش انگ،یشده مانند مدول همگن یکیخواص مکان 

 .شودینسبت پواسون استفاده م 

 5هوه و بکر 

 نی. در اکندی کرنش عمل م  یانرژ یسازمعادل یهیروش بر پا نیا

متصل به هم  یرهایاز ت یاعنوان مجموعهبه یواحد سلول ک،یتکن

محاسبه  یها تحت بارگذارشکل آن رییشده و تغ یسازمدل

  سیآمده، ماتردستکرنش به ی. سپس، بر اساس انرژشودیم 

 شود ی م  نییکل ساختار تع یمعادل برا یسخت

 6مستر و اوانز 

است که   یو اشب بسون یمدل گ  یافتهیبهبود یروش نسخه نیا

  ییو لولا یکشش ،یمجزا (خمش یهارا به بخش یواحد سلول

شکل  رییمختلف تغ یها زمیمکان ریروش، تأث ن ی. در اکندی م  میتقس

 یکی شده و سپس خواص مکان یطور جداگانه بررسهر بخش به

 شود ی م  نییمعادل کل سلول تع

 

  یهادسته، از روش  نیدر ا  ی:عدد  یسازهمگن  یهاروش  .2

تحل  ی عدد برا  لیمانند  محدود   مکان  ی اجزاء   ی ک یمحاسبه خواص 

 کیها،  روش  نی. در اشودی زنبوری استفاده ملانه   ی هامعادل هسته 

مختلف   ی های از ساختار انتخاب شده و تحت بارگذار  نده یحجم نما

 .دیدست آمؤثر آن به یکیمکان  پاسختا  شودی م لیتحل
 

 [28]سازی عددی های مختلف همگن روش  (:3)جدول 

 ویژگی  نام روش 

 7رانیک

واکنش   یروهاین یسهی مقا یاجزاء محدود برا لیروش از تحل نیا

شده استفاده مدل همگن کیزنبوری و از لانه قیمدل دق کیدر 

ساخته  یواقع یشامل هسته یچیمدل ساندو کی. ابتدا کندیم 

 یکی مدل معادل با خواص مکان کیو سپس  شودیم 

واکنش در   یروهاین نی. اختلاف بشودیم جادیا شدهزدهنیتخم

قرار   یشده مورد بررسدقت مدل همگن یابیارز  یدو مدل برا

 .ردیگیم 

6 Master & Evans 
7 Kayran 



    یسازبا استفاده از روش همگن یهسته لانه زنبور یکیخواص مکان یمحاسبه عدد  
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و  نگیم 

 8همکاران 

زنبوری انتخاب لانه  یاز هسته ندهیحجم نما کیروش،  نیدر ا

اجزاء محدود   لیمختلف در تحل یهایشده و تحت بارگذار

و معادلات  یاسازه یها . سپس با استفاده از رابطهشود یم  یبررس

معادل استخراج  یکیجامدات، خواص مکان کیحاکم بر مکان

درون  یهاشکل رییتغ  لیدر تحل ییروش دقت بالا نی. اشودیم 

 دارد. یاصفحه

و   ناریس

 9همکاران 

بر  یمبتن یعدد یساز نهیمودال و به لیروش از تحل نیا

از  یبعدمدل سه کی. ابتدا کندیاستفاده م  کیژنت تمی الگور

آن   یعیطب یها زنبوری ساخته شده و فرکانسلانه یهسته

 جادیا یشده دو بعدمدل همگن کی. سپس، شودیمحاسبه م 

که  شودیم  میتنظ یامؤثر آن به گونه یکی شده و خواص مکان

مطابقت   یشده با مدل واقعمدل همگن یعیطب یهافرکانس

 داشته باشد.

 

 ه ی ه ا بر پ اروش  نیاتجربی:    یسااازهمگن  یهااروش.  3

ه ا خواص ان د ک ه در آنش   ده  یطراح  یعمل  یکیمک ان  ی ه اشیآزم ا

 یش   گاهیآزما  ی هااز داده  ماًیزنبوری مس   تقلانه ی هامؤثر هس   ته

 یلیتحل ی هامدل  کردنبرهیکال  ی برا هاروش  نی. اش ودیاس تخراج م

 [.28] شوندیها استفاده مسازه یرفتار واقع یو بررس  ی و عدد

  زساختارهایتمام ر  میمستق   ی ساز مدل  ی جا، بهپژوهش  نیدر ا 

مق   لیتحل  کی در  محدود  و   یکروسکوپی م  اسیاجزاء  شده  انجام 

ها سپس در داده  نی. اشودی شده استخراج مهمگن  یکیخواص مکان

نی  ماکروسکوپ  ی هالیتحل ا  از یبدون   یها ی سازه یشب   نجام به 

 . شوندی به کار گرفته م ،زمانهم   یاسیچندمق 

 

مواد در   صیاصول انتخاب هندسه سلول واحد و تخص  -2-2

  زنبوریلانه یهاسازه  لیتحل

(سلول واحد   نده یهندسه و ابعاد مناسب سلول واحد نما  انتخاب

تحل در  دقت    ی میمستق  ریتأث  ی زنبورلانه  ی هاسازه   لینماینده   بر 

کوچک  حجمدارد.    ی عدد  جینتا نماینده  بخش    نیتر واحد 

کل سازه   یک یمکان  ی هایژگیو  دیاز ساختار است که با  ی اتکرارشونده

 ی ندس الزامات ه  تی منظور، رعا  نیا  ی دهد. برا  شینما  قیطور دقرا به

کل ساختار  با  تناسب  تقارن،  جمله  بازنما  یاز  رفتار   حیصح  ییو 

رابه   یضلعشش   ۀهندساست.     ی ضرور  یکیمکان   نیترجیعنوان 

استحکام و جرم   انیم  نهیبه  یتعادل  ،ی زنبورلانه  ی هاساختار در هسته

در برابر   ییبالا   ییتنش، کارا  کنواختی  عیتوز  لیکرده و به دل  جادیا

  نیباعث شده است که ا هایژگیو ن یدارد. ا یو خمش ی فشار ی بارها

 
8 Ming et al . 

مورد   ییفضا  ی کاربردها  در  ژهیوبه  یچیساندو  ی هاهندسه در سازه 

  سلول واحد نماینده راستا، ابعاد    نی . در اردیاستفاده گسترده قرار گ

  ،یو ماکروسکوپ   ی صورت آمارانتخاب شود که بتواند به   ی اگونه به   دیبا

مکان نما  یکی رفتار  را  سازه  واحد   حجمانتخاب    ی برا  دهد.   شی کل 

مع دو  انداز  تیرعا   دیبا  یاصل  ارینماینده،  نخست،  با  ۀشود:   د ی آن 

 یک یبر خواص مکان  ی معنادار  ریدر ابعاد تأث  رییباشد که تغ  ی اگونه به

ضرا  یسیته الاست  ی هامدول   رینظ دوم،   بیو  باشد.  نداشته  پواسون 

و ناهمسانگرد   کیارتوتروپ  ی هاعیبتواند توز  دیواحد نماینده با  حجم

 .   5(شکل  دهد شینما  یدرستمختلف به ی هامواد را در راستا

 

 
 هندسۀ حجم واحد در هستۀ یک سازۀ ساندویچ پنل (:5) شکل

 

  یبا هندسه   دی شده بر سلول واحد نماینده، بااعمال   ی مرز  طیشرا

تحل دقت  تا  باشد  داشته  تطابق   ی هامتغیر  .ابدی  شی افزا  لیسلول 

واحد نماینده شامل طول ضلع سلول،   حجممؤثر در انتخاب    ی هندس

 یآن است که همگ   ی ابعاد  ی هاارتفاع سلول و نسبت   واره،یضخامت د

  ع یتوز  ۀکنندن ییها تعمتغیر  نی. ارگذارندیسازه تأث  ی کیبر رفتار مکان 

 ن،یانتقال بار درون سازه هستند. بنابرا  ۀنحو  نیتنش و کرنش و همچن

صح نماینده  حیانتخاب  واحد  پ  سلول  کاهش  بر   یدگ ی چیعلاوه 

- 30]  بخشدی بهبود م  زیرا ن  ی عدد  ی های سازه یدقت شب  ، یمحاسبات

29 .] 

 ییبسزا ریزنبوری تأثلانه ی هاسازه ی س ازمواد در مدل  صیتخص 

بر اس   اس   دی دارد. انتخ اب مواد ب ا  یکیمک ان  ی ه الی در دق ت تحل

 میو اس تحکام تس ل  یچگال  ته،یس یمدول الاس ت  رینظ  یکیخواص مکان

  بی ترک  لی، به دل5052نوع    ژهیوبه  وم،ینیآلوم  ی اژهای. آلردیصورت گ

9 Cinar et al 



 ی ش یقرو   رهبر
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ک اربرد   ه ازنبوری س   اخ ت لان ه  درمن اس   ب اس   تحک ام و وزن کم، 

ان د ک ه نش   ان داده  یو تجرب  ی ع دد  ی ه الی دارن د. تحل  ی اگس   ترده

منجر ب ه بهبود رفت ار   ه ازنبوری در لان ه  5052  ومینیاس   تف اده از آلوم

  ی ها تیکامپوز  ن،ی.  همچنش ودیم  ی فش ار ی تحت بارگذار  یکیمکان

وزن،  هاس  تحکام ب  ی نس  بت بالا  لیکربن به دل  افیبا ال  ش  دهتیتقو

هس تند. انتخاب   هازنبوری لانه ی س ازمدل ی برا  یمناس ب ی هانهیگز

 ی بارگذار طیس ازه و ش را  ییبا توجه به کاربرد نها  دیماده مناس ب با

 [.31] حاصل گردد نهیمورد انتظار انجام شود تا عملکرد به

 

  زنبوریلانه یهاسازه لیدر تحل شرایط مرزی تعیین -2-3

 یمرز  طیدو نوع ش را ،زنبوری لانه ی هاس ازه قیدق لیتحل ی برا

 :شودیم  فیتعر

 

 10یادوره ی مرز طیشرا -1-3-2

شرا  نیا تکرارشونده    ی ساختارها  ایمواد    ی برا  ی مرز  ط ینوع 

زنبوری که به لانه  ی ها. در سازه رودی به کار م  هازنبوری همچون لانه

ساختارها هر   شوند،یم  یطراح  یسلول  ای  ی اشبکه  ی صورت  رفتار 

نقاط ساختار   ریاست که مشابه آن در سا  ی ابه گونه   یواحد هندس

م بنابراشودیتکرار  کل  ی سازهیشب  ی ابر  ن،ی.  جا   یرفتار  به   ی سازه 

بهره برد   ی ادوره  ی مرز  طیاز شرا  توان ی کامل ساختار، م  ی سازمدل 

 ا یروش، حرکت    نیشود. در ا  ی سازبخش از ساختار مدل   کیتا تنها  

 ز ی ها نسلول  ریدر سا  ی اطور دورهسلول، به  کیوارد شده به    ی بارگذار

 ل ی.در تحلگرددیم  هالیتحل  ییکارا  شیکه باعث افزا  شود،ی منتقل م

لانههاسازه  برازنبوری ی  س  قیدق  ی سازمدل   ی ،  تحت   ستمیرفتار 

 نی. اشودرا اعمال    یخاص  ی مرز  طیشرا  دیمختلف، با  ی های بارگذار

 ا یها  کدام حرکت   ،ی که در هر بارگذار  کنندی م   نییتع  ی مرز  طیشرا

باقدر سازه محدود شوند و کدام  راتییتغ آزاد  ا  بمانند.  یها    نی در 

که در هر   شودی در نظر گرفته م  ی مرز  طیشرا  یراستا، سه حالت اصل

 X  ،Yگانه (سه  ی محورها  ی در راستا  هایی از جابجا  یکیها،  از آن  کی

برابر   هاییجابجا  ریسا  ریشده و مقاد  میتنظ 001/0  به مقدار ثابت  Zو  

م قرار  ارندی گیصفر  ز  ی مرز  طیشرا  نی.  شرح   ی بنددسته  ریبه 

 : شوندی م

حالت، در سطوح    نیدر ا  :Xمحور    یدر راستا  یمرز  طیشرا

محور   بر  جابجاXعمود  راستا  یی،  مقدار   Xمحور    ی در  به 

 
10 Periodic Boundary Conditions 

 یمحورها   ی در راستا  هاییکه جابجا  یدر حال  شود،ی اعمال م 001/0

Y    وZ  ی سازه یشب  ی برا  طیشرا  نی. اشوندی برابر صفر در نظر گرفته م 

دارند، مناسب    Xمحور    ی در راستا  ی اعمده   ریکه تاث  ییهای بارگذار

آورده   4تا    2معادلات حاکم بر این نوع شرایط مرزی در رابطۀ    است.

 شده است: 

 
 )2  𝑢𝑥(𝐿𝑥, 𝑦, 𝑧) = 𝑢𝑥(0, 𝑦, 𝑧) + 𝜖𝑥𝐿𝑥 

 )3  𝑢𝑦(𝐿𝑥, 𝑦, 𝑧) = 𝑢𝑦(0, 𝑦, 𝑧) + 𝛾𝑥𝑦𝐿𝑥 

 )4  𝑢𝑧(𝐿𝑥, 𝑦, 𝑧) = 𝑢𝑧(0, 𝑦, 𝑧) + 𝛾𝑥𝑧𝐿𝑥 

 

 ییحالت، جابجا نیدر ا :Yمحور   یدر راساتا  یمرز  طیشارا

 هاییو جابجا  ش ود،یم  میتنظ  001/0به مقدار   Yمحور  ی در راس تا

  ط یش  را نیبرابر ص  فر خواهند بود. ا Zو  X  ی محورها ی در راس  تا

 Yعمده در جهت محور  ی که بارگذار  ش ودیاس تفاده م  یزمان ی مرز

مورد نظر باش د. معادلات   محور نیا ی در راس تا  راتیاعمال ش ود و تاث

 آورده شده است: 7تا  5 ۀدر رابط ی مرز طینوع شرا نیحاکم بر ا
 

 )5  𝑢𝑥(𝑥, 𝐿𝑦, 𝑧) = 𝑢𝑥(𝑥, 0, 𝑧) 

 )6  𝑢𝑦(𝑥, 𝐿𝑦, 𝑧) = 𝑢𝑦(𝑥, 0, 𝑧) + 𝜖𝑦𝐿𝑦 

 )7  𝑢𝑧(𝑥, 𝐿𝑦, 𝑧) = 𝑢𝑧(𝑥, 0, 𝑧) + 𝛾𝑦𝑧𝐿𝑦 

 

 ییحالت، جابجا نیدر ا :Zمحور   یدر راساتا  یمرز  طیشارا

که  یدر حال  ش  ود،یم  نییتع001/0به مقدار    Zمحور   ی در راس  تا

.  رند یگیبرابر ص  فر قرار م  Yو   X ی محورها ی در راس  تا هاییجابجا

 Zدر جهت محور  ی که بارگذار ییهالیتحل  ی برا ی مرز  طیش  را نیا

 ی مرز طینوع ش را نیمعادلات حاکم بر ا کاربرد دارد.  ش ود،یانجام م

 آورده شده است: 10تا  8 ۀدر رابط

 
 )8  𝑢𝑥(𝑥, 𝑦, 𝐿𝑧) = 𝑢𝑥(𝑥, 𝑦, 0) 

 )9  𝑢𝑦(𝑥, 𝑦, 𝐿𝑧) = 𝑢𝑦(𝑥, 𝑦, 0) 

 )10  𝑢𝑧(𝑥, 𝑦, 𝐿𝑧) = 𝑢𝑧(𝑥, 𝑦, 0) + 𝜖𝑧𝐿𝑧 

 

به    11صلب   حرکات جسم  صلب:  از حرکات جسم  یریجلوگ

شکل، تنها    رییها جسم بدون تغکه در آن  شودیاطلاق م  ییهاحرکت

11 Rigid Body Motion 



    یسازبا استفاده از روش همگن یهسته لانه زنبور یکیخواص مکان یمحاسبه عدد  
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 ن یاز ا  ی ریجلوگ  یبرا  آزاد .  ییجابجا  ای(مثل چرخش    شودی جابجا م

 دیغلط شود ، با  جیمنجر به نتا  تواندی (که م   ستمیها در سنوع حرکت 

به  یقسمت  چیکه ه  شودحاصل    نانیاطم بدون از سازه  و  آزاد  طور 

نکند.  تیمحدود بعض  نیا  ی برا  حرکت  در  معمولًا  نقاط،    یکار  از 

ن   ایدر صفر    هاییمانند قرار دادن جابجا  یاضاف  طیشرا  یرویاعمال 

به س م  ستم یثابت  ا  . شودی اعمال  بر    ط ینوع شرا  نیمعادلات حاکم 

 است: مده آ 13تا  11ۀدر رابط ی مرز
 

 )11  𝑢𝑥( a point with 𝑥 = 0) = 0 

 )12  𝑢𝑦( a point with 𝑦 = 0) = 0 

 )13  𝑢𝑧( a point with 𝑧 = 0) = 0 

 

 12ی ادوره ری غ ی مرز طیشرا -2-3-2

شرا  نیا تحل  ی مرز  طینوع    ای  رتکرارشوندهیغ  ی هالیدر 

 گونه چیروش، ه  نی. در اشودی ها استفاده ماز سازه   یبخش  ی سازمدل 

تنها   ی واحدها  انیم  میمستق  وندیپ  ایتکرار   و  ندارد  وجود  مجاور 

. شودیم  ی سازمدل   رد،یگیقرار م  ل یاز ساختار که مورد تحل  یبخش

 یخاص  ی هابخش   لیبه تحل  ازیکاربرد دارد که ن   ی زمان  طینوع شرا  نیا

 ای  ی طیمح  طیشرا  ریتحت تاث  ستمی که رفتار س   ی زمان  ایاز سازه باشد  

 خاص قرار دارد. ی های بارگذار

تکرارش ونده خود، اغلب با   تیماه لیزنبوری به دللانه  ی هاس ازه

روش،   نی. در اش  وندیم لیتحل  ی ادوره ی مرز طیاس  تفاده از ش  را

 میش  ده و به کل س  ازه تعم لیواحد تحل حجم  کی  یکیرفتار مکان

 دارند. یمشابه تارمجاور رف  ی واحدها رایز شود،یداده م

موارد خاص   یدر برخ  زین  ی ادوره  ریغ  ی مرز  طیحال، شرا  نیا  با

 زنبوری کاربرد دارند، از جمله:لانه ی هادر سازه

متمرکز  ای  یموض ع ی از س ازه تحت بارگذار یکه بخش   یزمان .1

 خاص. هیناح کیشکل در  رییتغ ای بیآس لیقرار دارد، مانند تحل

موارد .2 ن   ی در  تنها    ازیکه  سازه    کی است  از  محدود  بخش 

 نقاط اتصال.  ایها شود، مانند لبه  لیتحل

 

   زنبوری لانه  یها سازه تعیین خواص مکانیکی -2-4

  ریمتغ  یدر سه جهت اصل  کیخواص الاست  ک،یدر مواد ارتوتروپ

مختلف رفتار کنند.    ی در راستاها  یصورت متفاوتبه  توانندی بوده و م

رفتار    فیو توص  کیمواد ارتوتروپ  یک یالاست  ی هامحاسبه ثابت  ی برا

 
12 Non-Periodic Boundary Conditions 

. شودی استفاده م   ندهینماحجم واحد  از    ،یماکروسکوپ  اسیآنها در مق

ا شرا  ند،یفرا  نیدر  از  استفاده  تحل  مختلف  ی بارگذار  طیبا   لیو 

بر سطح سلول، ماتر  ی روهاین به  سفتی  سیوارد  دست آمده و مواد 

محاسبات،   نیانجام ا  ی . براشودیاز آن استخراج م  خواص مکانیکی

بارگذار حالت  م   ی شش  گرفته  نظر  در  شامل   شودیمختلف  که 

  6در شکل  مختلف است.   ی هادر جهت   یو برش   یکشش  ی هابارگذاری 

شماتیک این شش حالت بارگذاری روی حجم واحد نمانده نشان داده 

 شده است.  
 

 
 شماتیک شش حالت بارگذاری روی حجم واحد نماینده (:6) شکل

 

از طریق تنش و کرنش    ۀ بینرابط   ک،ی م اده ارتوتروپ  کی   ی برا

 گردد.محاسبه می 1معادلۀ 

راستا  یزمان اندازۀ    Xی محور  که کرنش در  اعمال   001/0به 

نظر گرفته مها  شود و سایر کرنش می  بار   شوند، ی صفر در  واقع  در 

حالت،    نیدر اشود.  اعمال می  Xر  محو  ی در راستا  تک جهته  یکشش

ماتر اول  مبه   سفتی  سی ستون  م  دیآی دست  ارتباط  کرنش    انیکه 

در دهد.  های ناشی از آن را نشان می و تنش   Xی  شده در راستااعمال

صورت به  کیماده ارتوتروپ  کی  ی کرنش برا-تنش  ۀ حالت، رابط  نیا

   خواهد بود: 14معادلۀ



 ی ش یقرو   رهبر
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نوع ب ارگ ذاری بر حجم واح د ای مط ابق ب ا  ش   رایط مرزی دوره

ش رایط مرزی را نش ان   15گردد. روابط موجود در معادلۀ اعمال می

 دهد.می
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𝒖𝒙(𝑳𝒙, 𝒚, 𝒛) = 𝒖𝒙(𝟎, 𝒚, 𝒛) + 𝝐𝑳𝒙

𝒖𝒚(𝑳𝒙, 𝒚, 𝒛) = 𝒖𝒚(𝟎, 𝒚, 𝒛)
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𝒖𝒛(𝒙, 𝒚, 𝑳𝒛) = 𝒖𝒛(𝒙, 𝒚, 𝟎) )

 
 
 
 
 
 
 
 

 

 

تکرار این مراحل برای دو جهت   15و    14از ترکیب معادلات  

سازی این    گردد. با معکوسمحاسبه می   Cهای ماتریس  دیگر، درایه

های زنبوری شامل مدول توان خواص مکانیکی سازۀ لانه ماتریس می 

مدول آوردالاستیسیته،  بدست  را  پواسون  ضرایب  و  برشی   های 

  .  16(معادلۀ 

 

 )16  
[𝐶−1] =

(

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

1

𝐸𝑥

−𝑣𝑦𝑥

𝐸𝑦

−𝑣𝑧𝑥

𝐸𝑧
0 0 0

−𝑣𝑥𝑦

𝐸𝑥

1

𝐸𝑦

−𝑣𝑧𝑦

𝐸𝑧
0 0 0

−𝑣𝑥𝑧

𝐸𝑥

−𝑣𝑦𝑧

𝐸𝑦

1

𝐸𝑧
0 0 0

0 0 0
1

𝐺𝑥𝑦
0 0

0 0 0 0
1

𝐺𝑦𝑧
0

0 0 0 0 0
1

𝐺𝑥𝑧)

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

 

مکان  یعدد   ل یتحل -3 خواص  استخراج    یکی و 

 زنبوری لانه  ی هاسازه 

تعبه  زنبوری لانه  ی هاسازه   ی عدد  لیتحل خواص   نییمنظور 

است که بتواند رفتار   کیستماتیروش س  کی  ازمندی مؤثر، ن   یکیمکان 

ها سازه   نیکند. از آنجا که ا  ی سازه یساختارها را با دقت بالا شب  نیا

تع  ی ساختار  ی دارا  هستند،  ناهمسانگرد  و  خواص   نیی متناوب 

  نه، یبه   ی بندمش   ق،ی دق  ی هندس  ی ساز ها مستلزم مدل آن   یکیمکان 

داده  یکیمکان  ی هالیتحل پردازش  از استخراج  ی هاو  شده 

جامع    ی روش عدد  کیبخش،    نیاست. در ا   ی عدد  ی های سازه یشب

مکان  نییتع  ی برا مسازه   نیا  ی کیخواص  ارائه  شامل   شودی ها  که 

مدل داده  ، یکیمکان   لیتحل  ،ی بندمش  ،ی ساز مراحل  و پردازش  ها 

 است.   ی سازنه ی به

ارائه ش ده و س پس هر  لیروش تحل ی، فلوچارت کل7ش کل  در

قرار    یمورد بررس     لی ب ه تفص     ن دیفرآ  نیا  یاز مراح ل اص   ل  کی 

 .ردیگیم

 



    یسازبا استفاده از روش همگن یهسته لانه زنبور یکیخواص مکان یمحاسبه عدد  
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  مکانیکیمحاسبه خواص   یبرا ازیاز مراحل مورد ن  یاخلاصه: 7شکل

 ارائه شده در این مقاله  با استفاده از روش سازۀ لانه زنبوری

 شبکه مش دیو تول یهندس یسازمدل -3-1

  ن ی ترکه کوچک  ندهیواحد نما  حجم   ۀمرحله، هندس  ن یدر نخست

افزار نرم   طیاست، در مح  زنبوری لانه  ی هاسازه   ی بخش تکرارشونده

سلول،    ر ینظ  ی هندس  ی ها متغیر.  شودیم   جادیا  انسیس ضلع  طول 

 ی اگونه بهپایه    ۀماد  یچگالارتفاع سلول و زاویۀ سلول    واره،یضخامت د

کل ساختار باشند. پس   ی کیرفتار مکان   انگر یکه نما  شوند ی م  م یتنظ

 شیمنظور افزابه  13ی قی تطب  ی بندشبکه  ندیفرآ   ،ی سازمدل  لیاز تکم

مش اندازه و   ییهمگرا  ۀانجام شده و با استفاده از مطالع  لیدقت تحل

 به حداقل رسد.  ی عدد ی تا خطا شودی م نهیمش به  یچگال

فرآ تحل  ی سازه یشب   ندیدر   ، ی زنبورلانه   یهاسازه   ی عدد  لیو 

افزابه دست  شیمنظور  و  محاسبات  نتا  ی اب یدقت  معتبر،   جیبه 

انجام   ی مربع  ی هابا استفاده از المان  ندهیواحد نما  حجم   ی بندشبکه 

ا ساختار منظم و هندسه مناسب،   ل یبه دل  ی بندشبکهنوع    نیشد. 

با دقت بالاتر  ع یتوز  تقادر اس کند.    ی سازمدل   ی تنش و کرنش را 

از   یناش  ی عدد  ی به کاهش خطاها   المان مربعیاستفاده از    ن،یهمچن

افزا  دهیچیپ  ی هاشکل   رییتغ همگرا  شیو  تحل  ییدقت   یهالیدر 

شد که   میتنظ  ی اگونهها به . اندازه و تراکم المانکندیکمک م  ی عدد

بالا، هز ا   یباق  نهیبه   یمحاسبات  ی هانه یضمن حفظ دقت   نیبماند. 

 ی زنبورسازه لانه   یکیرفتار مکان   ترقیدق  ی سازمدل   ی برا  ی بندشبکه 

مؤثر سلول   یکیمختلف و استخراج خواص مکان  ی های تحت بارگذار

  . 8(شکل  استفاده شده است ندهیواحد نما
 

 
 بندی شدۀ حجم واحد نمایندهمدل شبکه: 8شکل

 

 
13 Adaptive Meshing 

شبکه   منظور  هب به  نتایج  استقلال  هسته   ک ی،  بندی بررسی 

د  ی زنبورلانه ضلع    متر،ی ل یم  051/0  وارهیبا ضخامت   9.375طول 

  یو برش  ی محور  ی درجه تحت بارگذار  60  یسلول  هیو زاو  متری لیم

بررس مش    یمورد  اندازه  از  مختلف  پنج سطح  با  مدل  گرفت.  قرار 

تغ  لیتحل و مدول برشی استخراج     تهی سیمدول الاست  راتییشد و 

نتایج این بررسی در نمودار موجود در شکل   آورده شده   9گردید. 

بر  در  است.  شکل  این  همگرایی    27اساس  به  نتایج  المان،  هزار 

 سد.رمی 
 

 

 
 بندی تحلیل حساسیت به شبکه : 9شکل

 

 مکانیکی  هایتحلیل -3-2

تعبه مکان  ن ییمنظور  سازه   ی کیخواص    ،زنبوری لانه  ی هامؤثر 

انجام   افزار انسیسنرم   ط یدر مح   یک یمکان  ی هالیاز تحل  ی امجموعه



 ی ش یقرو   رهبر
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هستند   یبرش  لیتحل  ی وکیاستات  لی شامل تحل  هالی تحل  نی. اشودی م

استخراج    ی نقش مهم  کیکه هر   ا  یک یمکان  ی هامتغیردر   فایمؤثر 

 ینحوه   ،ی مرز  طیشرا  ،ی بخش، روش اعمال بارگذار  نیا  در.  کنندی م

   .ردیگی قرار م یها مورد بررساستخراج داده

 

 الاستیسیتهمدول  ن ییتع یبرا یک یاستات لیحلت -1-2-3

تعبه   یک یاستات  لیتحل در   الاستیسیتهمدول    نییمنظور  و 

م   ی راستاها انجام  سازه  اشودیمختلف  در  واحد   حجم  ل،یتحل  نی. 

قرار   ی محور  ی در راستاها  ی و فشار  یکشش  ی تحت بارگذار  ندهینما

براردیگی م لبه کنترل  ییجابجا  کیمنظور،    نیا  ی .  بر   یها شده 

ن  یمشخص و  شده  اعمال  راستا  یواکنش  ی روهایاز   گر ید  ی در 

توزشودی م  ی ریگاندازه ا   عی.  از  تنش حاصل  و   یبارگذار  نیکرنش 

مرحله،   نی. در اشودی مؤثر استفاده م   کیالاست  بیضرا  نییتع  ی برا

 :شودی در نظر گرفته م  ریز اتیفرض

 .مانندیم یباق کیشده در حد الاستاعمال ی هاتنش •

 نیبزرگ در ا  ی هارش کلییتغ  ای  میتس ل  رینظ  یرخطیغ  اثرات •

 .شوندیگرفته م دهیناد لیتحل

کار گرفته  به لیدقت تحل  شیافزا ی برای  ادوره  ی مرز طیش  را •

 .شودیم

مدول  لیتحل  نی ا  ی هایخروج الاستیسیتههاشامل  در   ی 

 . نسبت پواسون مؤثر است  نیو همچن یو عرض  یطول ی راستاها

 

 مؤثر  یمدول برش نیی تع یبرا  یبرش لیتحل -2-2-3

خالص قرار   یبرش   ی تحت بارگذارزنبوری  ۀ لانهبخش، ساز  نیدر ا

بالا   ی هامنظور، لبه   نیا  ی . براشودی استخراج م   یگرفته و مدول برش

شکل   ر ییکه تغ  شوندی جابجا م  ی اگونهبه   حجم واحد نماینده  نییو پا

ا  یبرش ساختار  ا  جادیدر  در  ضخامت    ریتأث  ل،یتحل  نیگردد. 

ابعاد  ،یسلول   ی هاوارهید زاو  ی نسبت  بر    زنبوری لانه  ی هاسلول  یۀو 

 . ردیگیقرار م  یمورد بررس یمقدار مدول برش 

بخش  شدهارائه  یکی مکان  ی هالیحلت این  مجموعهدر  از    ی ا ، 

خواص   قیکه امکان استخراج دق  ردیگیرا دربرم  ی عدد   ی هاآزمون

سازه   یکیمکان  ملانه  ی هامؤثر  فراهم  را  تحلکنندی زنبوری   ل ی. 

پواسون را ارائه   بیو ضرا  ی محور  سفتیاطلاعات مربوط به    ، یکیاستات

مؤثر   یبرش  ی ارامترهاپ  ن ییبه تع  ی برش  لیتحل  کهیدرحال  دهد،ی م

 .پردازدی م

 

 ها  نتایج و تحلیل داده  -4

تأثبه   زنبوری های لانهسازه   یکی مکان  ی هایژگیو   ریشدت تحت 

در  آن  یهندس   ی هامتغیر دارد.  قرار  ها، ضخامت متغیر  نیا  بین ها 

انداز   یۀزاو  ،سلول  ۀوارید و  مهم   ۀسلول  از   ی عوامل  نیترضلع سلول 

مکان  رفتار  بر  که  لانه  یکیهستند  .  گذارند یم  ریتأث  زنبوری ساختار 

طرمتغیر  نیا  قیدق  یبررس از  درک   ک،یپارامتر  ی هالیتحل  قیها 

 یساختارها فراهم کرده و امکان طراح  نیا  یک یاز رفتار مکان  ی بهتر

و   سلول ۀ  واریضخامت د  ریبخش، تأث  نیدر ا  .سازدیرا فراهم م   نهی به

مدول    یۀزاو بر  برش   ،الاستیسیته سلول  ضرا  یمدول  پواسون   بیو 

به صورت مستقیم ها  متغیر  نیا  .شودی م  یبررس  زنبوری لانه  ی هاسازه 

ها اثر آن  نییگذاشته و تع  ریتأث  ،تنش و کرنش در ساختار  عیبر توز

 ی طراح  ی سازنه یبه   ی برا  ی اطلاعات ارزشمند  ،ی عدد  لیتحل  قیاز طر

 ارائه خواهد کرد.

 یزنبورلانه  ی هسته   ی و برش  تهی سیالاست  ی ها، مدولمقاله  نیا  در

همگن  روش  از  استفاده  تحل  ی عدد  یسازبا  محدود   ی اجزا  لی و 

شده  امحاسبه  تع  نیاند.  امکان  مکان   نییروش  ا  یکیرفتار    ن ی مؤثر 

 اس ی در مق  یهندس  اتیتمام جزئ  ی سازبه مدل   از یساختارها را بدون ن

  ندهیواحد نما  حجم  کی. در گام نخست،  کند ی فراهم م  یماکروسکوپ

)RVEافزار  در نرم  ی زنبور  از ساختار لانهANSYS   ه  شد  ی سازمدل

ااست متغ   نی.  شامل  ضخامت    ی د یکل  یهندس  ی رها یسلول  مانند 

 دیبا  ندهیاست. انتخاب حجم نما  یسلول   هیارتفاع سلول و زاو   واره،ید

بازتاب دهد. در ادامه،   اکل سازه ر  یک یباشد که رفتار مکان  ی ابه گونه 

نمابه  ی ادوره  ی مرز  طیشرا و   کپارچهیرفتار    شیمنظور  ساختار 

 یها استخراج مدول   منظور به اعمال شد.     ی ااز اثرات لبه  ی ریجلوگ

فشار  یکشش   ی های بارگذار  ته،یسیالاست راستاها  ی و   یمحور  ی در 

کوچک به مدل داده   ی شده کرنش کنترل   ل،یاعمال شد. در هر تحل

. سپس، با استفاده  دیمدل ثبت گرد  یدر مرزها  روین  ی هاشد و واکنش

تنش روابط  خط- از  محاس  ی کرنش  م  ی به و  در سطح   نی انگیتنش 

دست آمدند.  مختلف به  ی در راستاها  تهیسیالاست  ی هامقطع، مدول 

شده در کنترل   یبرش  ی بارگذار  ز،ین   یبرش  ی هااستخراج مدول  ی برا

 یبارگذار   نیاز ا  یناش  ی هاشکل   رییمختلف اعمال شد و تغ  ی راستاها

 استخراج شدند.    یبرش ی هامدول و ثبت 

 س یدر ق ال ب م اتر  ی ع دد  ی ه اداده  ه ا،لی تحل  لی از تکم  پس

خواص  سیماتر نیا ی س ازش دند و با معکوس  یده  س ازمانس فتی
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روش    یاعتبارس  نج  ی ش  د. برا  نییس  ازه تع  ی ش  دههمگن  یکیمکان

 س هیمقا  یاش ب-بس ونیگ یلیبا مدل تحل  دهآمدس تبه  جینتا ،ی عدد

 شدند. 

  رات ییتغ  ۀمورد مطالعه و محدود  یهندس  ی هامتغیر  4  جدول

های ارائه شده در کاتالوگ با توجه به دادهکه    دهدیها را نشان مآن

 هامتغیر  نیا  ریتأث  یبررس  ی برا  ی عدد   لیدر تحل  Hexwebشرکت  

   اند.به کار گرفته شده  زنبوری لانه ی هاسازه  یک یبر خواص مکان

 

های هندسی استفاده شده در طراحی و تحلیل سازۀ  متغیر  (:4)جدول 

 زنبوری لانه 
 واحد مقادیر  متغیر هندسی 

 𝐦𝐦 127/0 -102/0 -076/0 -0/ 051- 0/ 0381 ضخامت دیواره 

 𝐝𝐞𝐠 60-50-40-30 زاویه سلول 

 𝐦𝐦 5/12 -375/9 – 35/6 – 175/3 اندازه سلول

 

و زاویۀ سلول بر   سلول ۀواریضخامت د ریتأث یبررس -4-1

 مدول الاستیسیته

الاست و   یکی  تهی سیمدول  تحل  یاساس  ی هایژگیاز  رفتار   لیدر 

 سفتی  نییدر تع  یاست که نقش مهم   زنبوری ی لانهها سازه   یکیمکان 

بارگذارسازه  تحت  ا  ی های ها  بررس کندی م  فایمختلف   ریتأث  ی. 

سلول  بر مدول    هیسلول زاو ۀ و  واریضخامت د  رینظ   یهندس   ی هامتغیر

سازه   تهیسیالاست لانههادر  ا  ی ادیز  تیاهم  زنبوری ی  دو   نیدارد. 

ها و رفتار سازه تحت ها، کرنش تنش عیبر توز می طور مستقپارامتر به 

ضخامت    تأثیر قیدق  ی بررس منظور به   .گذارندی م  ریتأث  یاعمال ی بارها

 یبرا  ی عدد  ی هالی تحل  4ۀ سلول و زاویۀ سلول مطابق با جدولوارید

مدول   با   مختلفگذاری  بار  طیشرا  درالاستیسیته  استخراج  مطابق 

تأثیر ضخامت و زاویۀ سلول   11تا  9شکل   انجام شده است. 6شکل 

 دهد.  زنبوری بر مدول الاستیسیته را نشان می سازۀ لانه 

 

 ( 𝑬𝟏)  بررسی مدول الاستیسیته در راستای محوری -1-1-4

شکل   اساس  افزا  10بر  د  شیبا  مدول    ۀواریضخامت  سلول، 

راستا  تهیسیالاست اابدییم   شیافزا  ی محور  ی در  امر   نی. 

تغ  شیافزا  ی دهنده نشان برابر  در  ساختار   ی هاشکل   رییمقاومت 

تر مقاوم  ی محور  ی در برابر بارها  ترمیضخ  ی هاوارهیاست. د  کیالاست

 ن،یهمچنیابد.  ی م  شیراستا افزا  نی ساختار در ا  یکل  یبوده و سخت

تأث  هیزاو الاست  یتوجهقابل   ری سلول  مدول  راستا   تهیسی بر   یدر 

درجه، مدول  60درجه به  30سلول از  هیزاو شیدارد. با افزا ی محور

م  تهیسیالاست اابدیی کاهش  دل  نی.  به   ش یافزا  لیکاهش 

زوا  ی ریپذانعطاف  در  کاهش    ی ا یساختار  موجب  که  است  بالاتر 

 . شودیم ی محور ی اهشکل  رییمقاومت در برابر تغ

 

 
زنبوری بر مدول  تأثیر ضخامت و زاویۀ سلول ساختار لانه : 10شکل

 𝑬𝟏الاستیسیته در راستای محوری 

 

 (𝑬𝟐)  بررسی مدول الاستیسیته در راستای عرضی -2-1-4

د  راتییتغ تأث  وارهیضخامت  مدول    یمشابه   ریسلول  بر 

مدول    واره،یضخامت د  شیدارد. با افزای  عرض   ی در راستا  ته یسیالاست

راستا  تهیسیالاست اابدییم  شیافزا  زی ن   یعرض  ی در  به   شیافزا  نی. 

 است. یعرض ی هاساختار در برابر تنش  تیتقو لیدل

  یطور مش ابه خود را به راتیتأث  زیس لول ن  یۀراس تا، زاو  نیا در

 رییس لول، مقاومت س ازه در برابر تغیۀ  زاو  شی. با افزادهدینش ان م

راس تا  نیدر ا  تهیس یو مدول الاس ت  ابدییکاهش م  یعرض   ی هاش کل

 . 11(شکل  ابدییکاهش م

 

 
زنبوری بر مدول  تأثیر ضخامت و زاویۀ سلول ساختار لانه (: 11) شکل

 𝑬𝟐الاستیسیته در راستای عرضی 



 ی ش یقرو   رهبر
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 (𝑬𝟑)  بررسی مدول الاستیسیته در راستای عرضی -3-1-4

  یعمود  ی در راستا  تهی سیمدول الاستدو راستای دیگر،  برخلاف  

قرار دارد. با    وارهیضخامت د  راتییتغ   ریتحت تأث  یتوجهطور قابل به

شدت به   زیراستا ن  ن یدر ا  تهیس یمدول الاست  واره،یضخامت د  شیافزا

و   ی عمود  ی هاشکل  رییکاهش تغ  ل یامر به دل  نی. اابدییم  شیافزا

ب  بارها  ی هاوارهید  شتریمقاومت  برابر  در    است.   ی عمود  ی سلول 

الاست  هیزاو  ریتأث  ن،یهمچن مدول  بر  از   ی عمود  ته یسیسلول  کمتر 

مقدار   نیسلول، ا  هیزاو  شیبا افزا  یطور کلراستاها است، اما به   ریسا

 . ابدیی کاهش م  زین

 

 
زنبوری بر مدول  تأثیر ضخامت و زاویۀ سلول ساختار لانه (: 12) شکل

 𝑬𝟑الاستیسیته در راستای ارتفاعی  

 

های هندسی  تغییرات مدول الاستیسیته در سه جهت به ویژگی

است  زنبوری لانههای  سازه  دیواره،  .  مرتبط  ضخامت   سفتی افزایش 

باعث کاهش تغییر شکل در راستای  افزایش داده و  های ساختار را 

به  راستای مختلف،  در  میویژه  عمودی  و  محوری  این های  شود. 

تغییرات موجب افزایش مدول الاستیسیته به دلیل افزایش مقاومت  

می فشار  و  کشش  ساختار  .گرددبه  سلول،  زاویه  افزایش  با 

یابد. در زوایای شود و مدول الاستیسیته کاهش می پذیرتر میانعطاف 

راحتی تغییر طور متفاوتی توزیع شده و ساختار به ها بهتر، تنش بزرگ

در   تهیسی، مدول الاست13موجود در شکل    در نمودار  .دهدشکل می 

جهت د سه  ضخامت  به  مقا  وارهیسبت  ا  سهیسلول  است.    نیشده 

ی را نشان دعمو  ی در راستا   تهیسیمدول الاست   تیاهم  ژهیونمودار به

الاستدهد.  می  راستا  تهی سیمدول  از بهی  عمود  ی در  بزرگتر  وضوح 

  شیبا افزای و عرضی است.  محور  ی در راستا  تهیسی الاست  ی هامدول 

د الاست  وارهیضخامت  مدول  خطبه  ی عمود  ته یسیسلول،   یطور 

نها  ابدییم  شیافزا در  مقاد  تیو  از سا  اریبس  ریبه  راستاها   ر یبالاتر 

 یعمود  تهیس یمدول الاست  تیاهم  ی دهنده روند نشان  نیا  .رسدی م

 ی عملکرد کل   یابیارز  ی برا  ی کامبیهان   ی هااست که در واقع در سازه 

 یهاسازه ی. در طراحکند یم فایا ینقش اساس  ی عمود ی تحت بارها

عمودی لانه راستای  الاستیسیته  مدول   شتر یب   ریتاث  لیدلبه  زنبوری 

 است.  یاتیح اریبس ،ی عمود ی بارها

 

 
 

زنبوری متأثر از  های الاستیسیته سازۀ لانه مقایسۀ مدول  (:13) شکل

 تغییر ضخامت دیوارۀ سلول 

 

نمودارهمان این  در  که  مدول    14شکل    طور  است،  مشخص 

توجهی بزرگتر طور قابل های مختلف به در زاویه الاستیسیته عمودی 

افزایش زاویه است. در این نمودار، با   و عرضی های محوری از مدول

ای بیشتر سلول، مدول الاستیسیته عمودی نسبت به تغییرات زاویه

می  مدولثابت  که  حالی  در  به ماند،  عرضی  و  محوری  طور های 

 .یابندچشمگیری کاهش می 
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زنبوری متأثر از  های الاستیسیته سازۀ لانه مقایسۀ مدول  (:14) شکل

 تغییر زاویۀ سلول 

 

تأث ادامه،  بر    و ضخامتیه  زاو  ریدر    ی بررس  مدول برشیسلول 

طور سازه به   یپارامترها و عملکرد کل  نیا  انیخواهد شد تا ارتباط م 

 شود. لیجامع تحل

 

و ضخامت سلول بر مدول   سلول زاویۀ ریتأث یبررس -4-2

 برشی 

در   ی دیکل  ی ها یژگیاز جمله و  های برشی در سه راستامدول 

مقاومت   ی دهنده هستند که نشان   زنبوری لانه   ی هارفتار سازه  لیتحل

تغ  برابر  تغ  یبرش  ی هاشکل   رییسازه در  مانند   یهندس  راتییاست. 

د زاو  ۀواریضخامت  و  تأث  هیسلول  ا  یادیز  ریسلول  پارامترها   نیبر 

شده    ی بررس  یشدو پارامتر بر مدول بر  نیا  ریبخش، تأث  نیدارند. در ا

 یهالیآمده از تحلدستبه  ی هاها بر اساس دادهآن  راتییو روند تغ

 .شودی م ریتفس ی عدد

 

 (𝑮𝟏𝟐بررسی مدول برشی )  -1-2-4

  یطور خطبه   𝐺12ی سلول، مدول برش   وارهیضخامت د  شیبا افزا

در برابر   هاوارهیمقاومت د  شیافزا  لی به دل  شیافزا  نی. اابدییم  شیافزا

در   ی طور مؤثربه  ترم یضخ  ی هاوارهیاست. د  ی برش  ی هاشکل   رییتغ

ن ب  یبرش  ی روهایبرابر  م  ی شتری مقاومت  به   دهندینشان  منجر  که 

 30سلول از    هیزاو  ش یبا افزا  .شودیراستا م  نیدر ا  یبهبود مدول برش 

 لی کاهش به دل نی. اابدیی کاهش می درجه، مدول برش  60درجه به 

ساختار است    ی ریپذ انعطاف  شیو افزا  یسلول  ی هاوارهیجهت د  رییتغ

تغ برابر  در  مقاومت  کاهش  باعث   شود ی م  ی برش  ی هاشکل   رییکه 

 .  15(شکل 
 

 

 
 

زنبوری بر  تأثیر ضخامت و زاویۀ سلول ساختار لانه  (:15) شکل

 𝑮𝟏𝟐برشی در راستای محوری مدول 

 
 

 (𝑮𝟐𝟑بررسی مدول برشی )  -2-2-4

ی  مدول برش  واره،یضخامت د  شی، با افزا𝐺12مدول برشی  مشابه  

نشانافزایش می امر  این  در  دهنده یابد.  مقاومت ساختار  افزایش  ی 

طور که همان.  های برشی در راستای عمودی استبرابر تغییر شکل 

 3و    2  ی در راستا  𝐺23ی  مدول برش  شود،ی مشاهده م  16شکل  در  

فواست   بر  برش در جهت عمود  به  ا  لیکه  است.  مقدار   نیمربوط 

 لی . دلابدیی م  شیافزا   هیزاو   شیبا افزا  دو مدول برشی دیگربرخلاف  

ا  رییتغ  نیا افزا  نیرفتار  با  که  لانه  ه،یزاو  شیاست   ی زنبورساختار 

در   ی و بارها به صورت بهتر  شودی م  کینزد  ی بعدبه حالت سه  شتریب

بر هم توز  ی ستاهارا حالت، ماده به طور   نی. در اشوندی م  عیعمود 

ن  ی مؤثرتر برابر  ا  یبرش   ی روهایدر  م  نیدر  مقاومت  و   کند ی راستا 

 . ابدییم شیافزا𝐺23  یمدول برش نیبنابرا

 



 ی ش یقرو   رهبر
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زنبوری بر  تأثیر ضخامت و زاویۀ سلول ساختار لانه (: 16) شکل

 𝑮𝟐𝟑برشی در راستای محوری مدول 
 

 (𝑮𝟑𝟏بررسی مدول برشی )  -3-2-4

سام افزا  ریشابه  د  شیراستاها،  موجب    ۀواریضخامت  سلول 

برش  شیافزا اشودی م   یمدول  مقاومت    شیافزا  ۀدهندنشان   نی. 

تغ برابر  در  راستا  یبرش  ی هاشکل   رییساختار  است.    ی عمود  ی در 

 ی برش   ی هاشکل   رییدر برابر تغ  ی شتریمقاومت ب   ترمیضخ  ی هاوارهید

 نیا  .دهندی م  شی راستا افزا   نیساختار را در ا   سفتیدارند و    ی عمود

م  لیتحل برش  دهدینشان  مدول  راستا  یکه  طور   3و1  ی در  به 

 یهاهیطور خاص، در زاوسلول قرار دارد. به   هیزاو  ریتحت تأث  یرخطیغ

که به   م یرا شاهد هست   یمدول برش  شیدرجه  افزا   50تا    30تر (کم 

باشد.   ایزوا   نیدر ا  نه یبه   ی کیو رفتار مکان   هاوارهید  دمانیچ  ۀ نحو  لیدل

زاو در  (بالا بزرگ   یهاهیاما  ساختار    50  ی تر   زنبوریلانه درجه ، 

ا  شودیم   رتریپذانعطاف  کاهش    نیو  برابر   سفتیباعث  در  ساختار 

نت  یعمود  یبرش  یهاشکل   رییتغ در  برش   جهیو  مدول   ی کاهش 

 . 17(شکل شودی م

 
زنبوری بر  تأثیر ضخامت و زاویۀ سلول ساختار لانه  (:17) شکل

 𝑮𝟑𝟏برشی در راستای محوری مدول 

 در س  ه جهت  برش  ی، مدول 18موجود در ش  کل    نموداردر 

 تیاهم ژهیونمودار به نیش ده اس ت. ا س هیس لول مقا  زاویۀس ب برح

 دهد. را نشان می 3و 1همچنین  3و 2 ی در راستا برشی مدول

 

 
زنبوری متأثر از تغییر  های برشی سازۀ لانه مقایسۀ مدول (: 18) شکل

 زاویۀ سلول 

نمودار شکل    در  در  مدول  19موجود  جهت  برشی،  سه   در 

 ژه یونمودار به  نیشده است. ا   سهیمقا   تغییر ضخامت سلولسب  برح

دهد.  را نشان می  3و  1همچنین    3و  2  ی در راستا  برشی  مدول  تیاهم

طبق این نمودار مشخص است که با افزایش ضخامت دیواره سلول، 

 مدول برشی افزایش یافته است.   

 

 
زنبوری متأثر از تغییر  های برشی سازۀ لانه مقایسۀ مدول (: 19) شکل

 ضخامت سلول 
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اندازۀ سلول بر مدول الاستیسیته و  ریتأث یبررس -4-3

 مدول برشی 

سلول    ی ندازها طراح  ی دیکل  های متغیراز    یکیضلع  و    ی در 

به   زنبوری لانه  ی هاسازه  لیتحل که  توجهاست  قابل  بر   یطور 

 یدر اندازه  ریی. تغگذاردی م  ریساختارها تأث  نیا  یکی مکان  ی هایژگیو

م سلول  مدول    تواندی ضلع  برش  ،الاستیسیتهبر  ضرا  یمدول    بیو 

پارامتر   نیبگذارد. ا  ی ریچشمگ  راتیتأث  زنبوری لانه  ی هاپواسون سازه

ها درون ساختار  انتقال تنش  ی بار و نحوه  عیبر توز  می طور مستقبه

عملکرد   ی سازنه یابزار مؤثر در به   کیعنوان  به   تواندی دارد و م  ریتأث

 در .ردیمختلف مورد استفاده قرار گ  طیدر شرا  زنبوری لانه  ی هاسازه 

 یمدول برشالاستیسیته و  ضلع سلول بر مدول   ۀانداز  ریبخش، تأث  نیا

اندازۀ طول ضلع سلول سازۀ    .شودیم  یبررس  زنبوری لانه  ی هاسازه 

 مورد بررسی قرار گرفته است.   4زنبوری مطابق با جدول لانه

شکل   با  افزا،  20مطابق  (ۀ  انداز  شیبا  مدول  Lسلول   ، 

است    نیدهنده امعکوس نشان  ۀرابط  نی. اابدیی کاهش م  تهیسیالاست

ساختارها سلول   ی که  سفتبزرگ  ی هابا  در   .دارند  ی کمتر  یتر 

سلول   ی ساختارها توز کوچک  ی هابا  از   ترکنواختیتنش    عیتر، 

بزرگساختار  سلول  با  امر  هایی  این  سفت  است.  به   شتریب   یمنجر 

تر ممکن است باعث تمرکز تنش  بزرگ  ی ها. در مقابل، سلول شودی م

همچنین، این نمودار بیانگر اهمیت مدول   شوند.  یکل  یو کاهش سفت

 الاستیسیته در جهت عمودی نسبت به دو جهت دیگر است.  

 

 
زنبوری متأثر از اندازۀ  های برشی سازۀ لانه مقایسۀ مدول (:  20) شکل

 سلول 

 

.  ابدیی کاهش م  برشیمدول    زاویۀ سلول،  شیبا افزا،  21درشکل  

 ی هابا سلول   ی است که ساختارها  نیدهنده امعکوس نشان  ۀرابط  نیا

سفتبزرگ اهمیت   .دارند  ی کمتر  یتر  بیانگر  نمودار  این  همچنین، 

که دقیقاً بر یکدیگر منطبق   3و2همچنین    3و1مدول برشی راستای  

 هستند.  

 
زنبوری متأثر از اندازۀ  های برشی سازۀ لانه مقایسۀ مدول  (:21) شکل

 سلول 

 

های هندسی بر  سازی تأثیر متغیر بندی نتایج مدلجمع -4-4

 خواص مکانیکی 

مکان  مقاله   نیا  جینتا خواص  که  داد   یهاهسته  یک ینشان 

تأثبه  ی زنبورلانه قرار دارد. آن  یهندس   ی رهایمتغ  ریشدت تحت  ها 

سلول نشان   ی و اندازه  یسلول  هیزاو  واره،یضخامت د  های متغیر   یبررس

 یو برش تهی سیالاست ی هابر مدول  یم یمستق ریعوامل تأث نیداد که ا

 دارند.

د  اثر افزاوارهیضخامت  د  شی:  افزا  وارهیضخامت  به   ش یمنجر 

ا  یدر تمام  یو برش  تهیسیالاست  ی هامدول    شیافزا  نیراستاها شد. 

در برابر   ی مقاومت ساختار  شیو افزا  ی ریپذرشکل ییاز کاهش تغ   یناش

 است.  یاعمال ی روهاین

  ی هاموجب کاهش مدول  یس لول  هیزاو شی: افزایس لول  هیزاو  اثر

 ی راستاها  یشد، اما در برخ  یو عرض  ی محور  ی در راستا  تهیسیالاست

 نی. ادیمش اهده گرد  یمتفاوت ریتأث ،ی بس ته به جهت بارگذار  ،یبرش 

  ی ها تنش در هندس  ه عیتوز  ریمس   رییتغ  ی دهندهموض  وع نش  ان

 است. ی زنبورمختلف لانه



 ی ش یقرو   رهبر
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س   لول موج ب ک اهش    ی ان دازه  شیس   لول: افزا  ی ان دازه  اثر

 دهدیمس ئله نش ان م نیش د، که ا  یو برش   تهیس یالاس ت ی هامدول

دارند و  ی ش تریب یتر س ختکوچک ی هابا س لول  ی زنبورلانه ی هاس ازه

 .تر هستنداستحکام بالا مناسب ازمندین ی کاربردها ی برا

 

 سنجی صحت -5

از    یکی  جینتا  سنجی صحت   ،ی عدد  ی های سازه یشب  ندیفرآ  در

اساس مدل   نانیاطم  ی برا  یمراحل  دقت  و  صحت  محسوب   هااز 

و رفتار    ی هندس  ی های دگ یچیپ   لیبه دل   زنبوری هسته لانه  .شودی م

چالش  ارتوتروپیک مدل  یخاص  ی هاخود  که   دارند  ی سازدر 

اهم   قیدق  سنجیصحت  جامع  این    .کند یم  دای پ  ی شتریب   تیو  در 

راستا در این بخش، روش ارائه شده در این مقاله جهت تعیین خواص 

اشبی -زنبوری با استفاده از مدل تحلیلیِ گیبسونمکانیکی هسته لانه

سنجی ، صحت [31] های آزمایشگاهی تطابق مطلوبی داردکه با داده

های الاستیسیته و جهت تعیین مدول   22تا    17گردد. معادلات  می 

  باشد، استفاده شده استاشبی می   –برشی که براساس مدل گیبسون  

لانه[32] هسته  یک  راستا  این  در  ضخامت  .   با   0/ 0508زنبوری 

زاویۀ  میلی  525/9متر، طول ضلع  میلی  تحت  از   60متر  که  درجه 

ارائه شده در این باشد، نخست با رویکرد  می  5056جنس آلومینیوم 

سازی شده است. اشبی مدل   –مقاله و سپس با مدل تحلیلی گیبسون  

زنبوری در جدول نتایج حاصل شده از خواص مکانیکی این هسته لانه

ارائه شده است. مطابق با جدول مذکور خطای مدل ارائه شده در    5

قابلیت   بسیار خوبی  دقت  با  و  است  درصد  یک  از  کمتر  مقاله  این 

 زنبوری را دارد. های لانهتعیین خواص مکانیکی سازه 
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 صحت سنجی نتایج روش ارائه شده در این مقاله (:5) جدول 
 درصد خطا  رویکرد مقاله  اشبی -مدل گیبسون  متغیر مکانیکی

 +  𝑬𝟑 )MPa  23/437 57/437  %07/0مدول الاستیک  

 +  𝑮𝟑𝟏 )MPa   16/82 35/82  %23/0مدول برشی 

 +  𝑮𝟐𝟑 )MPa   16/82 35/82  %23/0مدول برشی 

 -  𝒌𝒈/𝒎𝟑 12/17 03/17  %52/0)چگالی (

 
 

 گیرینتیجه  -6

ا  روش  نیدر  برا  ی هامقاله،  مکان  نییتع  ی مختلف    ی ک یخواص 

بررس  ی زنبورلانه   هسته مقا  یمورد  روش   سهیو  گرفتند.  قرار 

شد که   ییو کارآمد شناسا  قیدق  کرد یرو   کیبه عنوان    ی سازهمگن

 ی ک یرفتار مکان   شینما  ییمحاسبات و توانا  ی دگیچیکاهش پ   لیبه دل

سا  کیماکروسکوپ بر  م  حیترج  هاروش  ریسازه،  براشودیداده   ی . 

مکان  یهندس   ی پارامترها  ریتأث  لیتحل خواص  کد   کی  ،یک یبر 

نرم   شرفتهیپ  کیپارامتر قابل  متلبافزار  در  که  شد  داده    تی توسعه 

 ه،یمانند زاو  یهندس  ی رهایمتغ  میبا تنظ   ندهیسلول واحد نما  فی تعر

هندسه   ف یعرارتفاع و طول سلول را دارد. پس از ت  واره،یضخامت د

نما  حجم المان   ی عدد  یهال یتحل  نده، ی واحد  روش  از  استفاده  با 

و شرا انجام شد  بارگذار  ی ادوره  ی مرز   طیمحدود  و   ی های و  درون 

 .دیاعمال گرد ی ابرون صفحه

تغ   مقاله  نیا  جینتا که  داد    ی هندس  های متغیردر    راتیینشان 

بر   ی معنادار  ریسلول و اندازه سلول تأث  هیزاو  واره،یمانند ضخامت د

 وارهیضخامت د  شی دارند. افزا  ی زنبورلانه  ی هاسازه   یک یخواص مکان

 یشد، در حال  یبرش  ی هاو مدول  تهیسیالاست  ی هامدول  شیباعث افزا

 ن، ی. همچندیخواص گرد  نیمنجر به کاهش ا  سلول  هیزاو  شیکه افزا

 یطورداشت، به   یک یبر خواص مکان  ی قابل توجه  ریتأث  زیاندازه سلول ن

تر بزرگ ی هانسبت به سلول  ی شتری ب سفتیتر کوچک ی هاکه سلول 

 نشان دادند.

  یی فضا  ی هاسازه  یدر طراح  ینقش مهم   توانندی م  هاافتهی  نیا

اسبک مقاوم  و  به   فایوزن  بر   ی زنبورلانه  ی هسته  ی سازنه یکنند. 

انتظار، امکان کاهش وزن سازه  ی بارگذار  طیاساس شرا ها در مورد 

مکان   نیع استحکام  م  یکیحفظ  فراهم  وزن کندی را  که  آنجا  از   .

هز  یمیمستق   ریثتأ  ییفضا  ی هاسازه  دارد،   ی هانه یبر  پرتاب 

منجر به    تواندی م  یو وزن   یکیساختارها از منظر مکان   نیا  ی سازنه ی به

فضا شود.   طیها در محساخت و بهبود عملکرد سازه  ی هانه یکاهش هز

ا بر  طراح  ن، یعلاوه  ن  ی قی تطب  ی هاسازه  یامکان  اساس   یازها یبر 



    یسازبا استفاده از روش همگن یهسته لانه زنبور یکیخواص مکان یمحاسبه عدد  
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مأمور به  یی فضا  ی هات یخاص  دارد،  هندسه   ی اونه گوجود   یکه 

 شود.   نهیمتفاوت به ی تحمل بارها ی بتواند برا ی زنبورلانه ی هسته

اارائه  روش در  دل  نیشده  به  دق  ییتوانا  لیمقاله    ق یکنترل 

ابزار کارآمد در   کیعنوان  به   تواندیو دقت بالا، م   یهندس   ی رهایمتغ

به  یطراح مورد سبک   یی فضا  ی هاسازه   ی سازنه ی و  مقاوم  و  وزن 

را کاهش    یمحاسبات  ی هانهیروش نه تنها هز  نی. اردیاستفاده قرار گ

 ی زنبورلانه  ی هاسازه  یک یرفتار مکان  قیدق  لیلبلکه امکان تح  دهد،ی م

شرا م  ی بارگذار  طیتحت  فراهم  را  نهاکند یمختلف  در   ن یا  ت،ی. 

 توان ی م   ،ی هندس  ی پارامترها   ی سازنهیکه با به   دهدیپژوهش نشان م 

 . افتیدست  افتهیبهبود یک یبا عملکرد مکان ییهاسازه  یبه طراح
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Abstract 

Free-Space Optical Communication (FSOC) has emerged as a disruptive 

technology, redefining the paradigms of space communications through 

unparalleled data transmission bandwidth, superior security, and reduced 

latency. This study provides a meticulous and comprehensive review of the key 

FSOC standards developed by leading international organizations, including the 

Consultative Committee for Space Data Systems (CCSDS), the International 

Telecommunication Union (ITU), the ESA, and the Space Development Agency 

(SDA). A comparative analysis of these frameworks highlights their strengths, 

limitations, and applicability across diverse missions. Critical challenges are 

discussed, including the absence of global standardization, environmental 

susceptibility, and scalability constraints in large satellite constellations. These 

barriers not only limit the interoperability of FSOC systems but also hinder their 

broader adoption in multi-organizational space missions. Furthermore, the lack 

of coordinated development efforts and the absence of universal guidelines for 

integrating emerging technologies exacerbate these challenges. To address these 

issues, the study explores transformative technological advancements, 

emphasizing the integration of AI for autonomous network management, 

Quantum Key Distribution for unprecedented communication security, and 

hybrid optical-RF networks for robust performance under adverse conditions. 

Additionally, advancements in adaptive optics and energy-efficient systems are 

improving FSOC reliability and scalability. This paper provides a critical 

resource for researchers, engineers, and policymakers, offering an in-depth 

understanding of FSOC standards, identifying pivotal technological and 

operational gaps, and presenting forward-looking strategies to position FSOC as 

the cornerstone of next-generation space communication architectures. By 

addressing these challenges and leveraging emerging technologies, FSOC can 

revolutionize global space communications, supporting both scientific exploration 

and commercial enterprises. 
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 چکیده 
  با  را  فضایی  مخابرات  های پارادایم  آفرین،تحول   فناوری   یک  عنوانبه(  FSOC)   آزاد  فضای   اپتیکی  مخابرات

 ابتدا  مقاله  این.  است  کرده  دگرگون  تأخیر  در  کاهش  و   العادهفوق   اطلاعات  امنیت  نظیر،بی  باند  پهنای   ارائه

  توسط   که  دهدمی  ارائه   را   فضایی  اپتیکی  مخابرات  حوزه  در  کلیدی   استانداردهای   بر  دقیق  و  جامع  مروری 

 اتحادیه   ،( CCSDS)  فضایی  داده  های سامانه  مشورتی  کمیته  مانند  ایبرجسته  المللیبین  هایسازمان

. اندشده  تدوین(  SDA)   فضایی  توسعه  آژانس  و(  ESA)   اروپا  فضایی  آژانس  ،( ITU)   مخابرات  المللیبین

  وسیعی   طیف  در  را  ها آن  کاربردپذیری   و  هامحدودیت  قوت،  نقاط  استانداردها،  این  تطبیقی  تحلیل  و  مقایسه

 جامع   استانداردسازی   نبود  نظیر  اساسی   های چالش  مقاله  این  در.  دهدمی  ارائه  فضایی  های مأموریت  از

  بزرگ،   ای ماهواره  های منظومه  در  پذیری مقیاس  های محدودیت  و  محیطی  شرایط  از  تأثیرپذیری   جهانی،

 محدود  را  FSOC  های سیستم  همکاری   قابلیت  تنهانه   موانع   این.  اندشده  بررسی  سیستماتیک  طوربه

 برای.  اندازندمی  تعویق  به  پویا  چندملیتی  های مأموریت  در  را  فناوری   این  ترگسترده  پذیرش  بلکه  کنند،می

  هوش  ادغام  بر   و  پرداخته  آفرینتحول   فناورانه  های پیشرفت  بررسی  به  مطالعه   این  ها،چالش  این  با  مقابله

 هایشبکه  و  نظیربی  امنیت  برای (  QKD)   کوانتومی  کلید  توزیع   شبکه،  خودکار  مدیریت  برای   مصنوعی

  مسیرهایی   هانوآوری   این.  دارد  تأکید  نامساعد  شرایط  در  پایدار   عملکرد  برای   رادیویی-نوری   ترکیبی

 دهندمی  ارائه  FSOC  های سیستم  عملیاتی  کارایی  و  اطمینان  قابلیت  پذیری،مقیاس  افزایش  برای   امیدبخش

  ارزشمند   مرجعی  مقاله،   این.  کنندمی  آماده  آینده  فضایی  مخابرات  تقاضاهای   به  پاسخگویی  برای   را  هاآن  و

  مخابرات  استانداردهای  از عمیق درکی ارائه با و آوردمی فراهم گذارانسیاست  و مهندسان  پژوهشگران، برای 

  اصلی   زیربنای   عنوانبه  را  FSOC  نگر، آینده  های استراتژی   و  اساسی  های شکاف  شناسایی  آزاد،   فضای   اپتیکی

 .کندمی معرفی آینده نسل فضایی مخابرات های معماری 
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1 
 مقدمه  -1
دههد فناوری ر  در  جهش  اخیر،  نقشی  های  مخابراتی  های 

حیاتی در پیشبرد اکتشافات و کاربردهای فضایی ایفا کرده است.  

آزاد فضای  نوری  مخابرات  میان،  این  یک   عنوانبه  (FSOC) در 

ها در  فناوری پیشگام، پتانسیل ایجاد انقلابی در نحوه تبادل داده

گیری از طیف نوری و لیزرهای دقیق، [. با بهره 3-1فضا را دارد ]

FSOC    های فراتر از سیستم   مراتببهقادر است نرخ انتقال داده را

به   ی سنت  (RF)  رادیویی را  ارتباطات  ذاتی  امنیت  دهد،  افزایش 

جهت  ماهیت  بخشد دلیل  بهبود  نوری  پرتو  کاهش    دار  به  و 

تجهیزات مخابراتی  (SWaP) وزن، حجم و توان مصرفی  توجهقابل 

ای را به گزینه   FSOC[. این مزایا،  5  ،4ها کمک کند ]در ماهواره

ارتباطات   از  فضایی،  کاربردهای  از  وسیعی  طیف  برای  جذاب 

ماهواره بین  منظومهپرسرعت  در  ارسال  ای  تا  گرفته  بزرگ  های 

داده عظیم  مأموریتحجم  از  علمی  تبدیل  های  فضا،  اعماق  های 

 [. 7، 6]  کرده است

 FSOC های پتانسیل چشمگیر، تحقق کامل وعده  نیباوجودا

ترین موانعع، فقعدان های متعددی روبروست. یکی از مهمبا چالش

یک چارچوب استانداردسازی جهانی و یکپارچعه اسعت. در حعال 

 ITU و CCSDS ،SDA ،ESA های مختلفی مانندحاضر، سازمان

هر یک استانداردهای خعود را بعا تمرکعز بعر نیازهعای معأموریتی 

دهنده [. ایعن تنعو ، اگرچعه نشعان24-8انعد ]خاص توسعه داده

حعوزه اسعت، امعا منجعر بعه بعروز مشعکلات قابلیعت این  پویایی  

یافته توسعط های توسعهبین سیستم (Interoperability) همکاری 

های نهادهای مختلف شده و مانعی جدی بر سر راه ایجعاد شعبکه

فضععایی یکپارچععه و جهععانی اسععت. عععلاوه بععر استانداردسععازی، 

 ازجملعههای فنعی و عملیعاتی دیگعری نیعز وجعود دارنعد   چالش

معاهواره، -بعه-های نوری زمعینتأثیرات مخرب جو زمین بر لینک

 (PAT) یابی، اکتساب و ردیابیهای دقیق مکانپیچیدگی سیستم

و  هععای متحععر بععرای حفععن لینععک بععین پلتفرم موردنیععاز

های نوری متشکل از پذیری و مدیریت شبکههای مقیاسدشواری 

 [. 28-25] مختلف هزاران گره

از  ارائه یک تحلیل جامع و تطبیقی  مقاله،  این  هدف اصلی 

کلیدی  راهنمایی FSOC استانداردهای  استخراج  و  های  موجود 

عملی برای جامعه تحقیقاتی و صنعتی فعال در این حوزه است.  

ابتدا مبانی فناوری و کاربردهای    اختصاربه  FSOC در این راستا، 

می  و مرور  استانداردسازی  اصلی  نهادهای  سپس،  شود. 

ارائهچارچوب توسط آنهای   CCSDS, SDA, ESTOL) هاشده 

ESA, ITU)    و   تفصیلبه قوت  نقاط  فنی،  مشخصات  و  معرفی 

می   هرکدامضعف   تطبیقی  تحلیل  تحلیل  یک  ادامه،  در  گردد. 

اساس   بر  مناسب  استاندارد  انتخاب  برای  راهنمایی  و  انجام شده 

می ارائه  فضایی  مأموریت  چالش ازآنپس شود.  نو   و ،  ها 

پیاده محدودیت روی  پیش  کلیدی   صورت به  FSOC سازی های 

فناوری درنهایتو    شدهیبررس مند  نظام  و ،  نوظهور  های 

چالشچشم این  بر  غلبه  برای  آینده  این  اندازهای  پیشبرد  و  ها 

مقاله می قرار می   موردبحثفناوری   این  ارائه یک گیرد.  با  کوشد 

تصمیم  و  مهندسان  محققان،  به  تحلیلی،  و  جامع  گیران دیدگاه 

تا در  عمیق از وضعیت فعلی و آیندهکمک کند   FSOC تری 

آمیز آن گام  سازی موفقیتکسب کرده و در مسیر توسعه و پیاده 

 .بردارند

 

مبانی فناوری و کاربردهای مخابرات نوری   -2

 فضای آزاد 
بعر انتقعال اطلاععات از  (FSOC) ارتباطات نوری فضای آزاد

شعده )معمعو ل لیعزر( در فضعای آزاد طریق انتشار پرتو نور مدوله

معمعو ل از  FSOC یا اتمسفر( استوار است. یک سیستم پایه خلأ)

 :اجزای کلیدی زیر تشکیل شده است

شامل منبع نور )لیزر(، مدو تور )برای نشعاندن :  فرستنده •

و سیستم اپتیکی فرسعتنده )تلسعکو    اطلاعات بر روی پرتو نور(

 .برای کاهش واگرایی پرتو و هدایت آن(

شامل سیسعتم اپتیکعی گیرنعده )تلسعکو  بعرای :  گیرنده •

زمینعه آوری نور(، فیلترهعای نعوری )بعرای حعذف نعور پسجمع

ناخواسته(، آشکارسعاز نعوری )بعرای تبعدیل سعیگنال نعوری بعه 

 .و دمدو تور/پردازشگر سیگنال الکتریکی(

مکان  • ردیابیسیستم  و  اکتساب  :  (PAT)  یابی، 

کنترلی برای یافتن   های مکانیسم ای حیاتی از حسگرها و  مجموعه

لینک اولیه  برقراری  مقابل،  طرف  دقیق    ترمینال  حفن  و 

  .های متحرویژه بین پلتفرم راستایی پرتو در طول ارتباط، بههم

 :FSOC های انوا  لینک

ماهواره • بین  بین  :  (ISL)  ایلینک  مستقیم  ارتباط 

فضاماهواره در  شبکهکه    ها  ایجاد  ماهوارهبرای  مانند   ای های 

ها از مزیت  و رله داده حیاتی است. این لینک LEO های منظومه 

 .عدم وجود جو برخوردارند



 

 شناس حق
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زمین • به  ماهواره/ماهواره  به  زمین   لینک 

(Uplink/Downlink)  : ارتباط بین ایستگاه زمینی و ماهواره. این

 . تحت تأثیر شرایط جوی قرار دارند  شدتبهها لینک 

ارتباط با فضعاپیماها در فواصعل بسعیار :  اعماق فضالینک   •

های که نیازمنعد سیسعتم  ای(های بین سیارهدور )مانند مأموریت

 ت.بسیار حساس و پرتوان اس

 :FSOC مزایای کلیدی 

تر از طیف نوری هزاران بعار وسعیع:  پهنای باند بسیار بالا •

 هعای بسعیار بعا  طیف رادیویی است و امکان انتقال داده بعا نرخ

(Gbps تا Tbps) [. 5-1] کندرا فراهم می 

دار پرتعو لیعزر، ماهیعت بسعیار جهعت:  امنیت ذاتی بالاتر •

اسععتراق سععمع یععا ایجععاد پارازیععت عمععدی را بسععیار دشععوارتر از 

 [. 5، 4] دکنمی RF ی هاسیستم

، طیعف RFبعرخلاف  :  عدم نیاز به مجوز طیف فرکاان  •

نوری نیعاز بعه تخصعیر فرکعانس و اخعذ مجعوز نعدارد )اگرچعه 

 .هایی  زم است(هماهنگی

توان مصرفی • و  تجهیزات  :  (SWaP)  کاهش وزن، حجم 

تجهیزات به  نسبت  معمو ل  مشابه،  RF نوری  کارایی  با  معادل 

سبککوچک کمتر،  و  و  مصرف تر  پرتاب  برای  که  هستند  تر 

   [.5، 4] دشوها مزیت بزرگی محسوب میعملکرد ماهواره

 (EMI) مقاومت در برابر تادالل الکترومنناطیسای •

های نوری ذاتال در برابعر تعداخلات الکتروماناطیسعی ایمعن لینک

 .هستند

 :کاربردهای اصلی

FSOC    موردتوجعهدر حال حاضعر در کاربردهعای مختلفعی 

 :است یا به کار گرفته شده است

 OneWeb و Starlink ماننعد: LEO ای های ماهوارهمنظومه •

 هعای نعوری بعرای ایجعاد یعک شعبکه سعتون فقعراتISL که از

(backbone) [.29] دکننپرسرعت در فضا استفاده می 

برای ارسال سعریع حجعم بعا ی :  های رصد زمینمأموریت •

 .های تصویری و سنجشی به زمینداده

ناسعا  LLCD مانند :های علمی و اکتشافات فضاییمأموریت •

  [.7، 6] دکه ارتباط لیزری با ماه را با موفقیت نشان دا

عنوان به GEO های ستفاده از ماهوارها: ارتباطات رله داده •

یا فضعاپیماهای دورتعر  LEO های ها از ماهوارههاب برای رله داده

 .به زمین

مقایسه  و  تحلیل  برای  کاربردها  و  مبانی  این  در  

مختلف بخش FSOC استانداردهای  در  بررسی  که  بعدی  های 

 .شوند، ضروری استمی 
 

 های کلیدیاستانداردها و چارچوب  -3
ای، نیازمنعد توسعه و پذیرش گسترده هعر فنعاوری پیچیعده

وجود استانداردهای فنی و عملیاتی است کعه قابلیعت همکعاری، 

فضایی، چندین  FSOC کارایی و ایمنی را تضمین کنند. در حوزه

المللی نقشی کلیدی در تدوین این اسعتانداردها ایفعا سازمان بین

اند. هر یک از این نهادها با دیدگاه و تمرکز متفاوتی به ایعن کرده

 :اندموضو  پرداخته

داده فضااییکمیته مشورتی سامانه • : (CCSDS)  های 

 ماننعد) هعای فضعایی بعزرگاین کمیته کعه بعا همکعاری آژانس

NASA, ESA, JAXA)  ترین و کند، یکعی از قعدیمیفعالیت می

معتبرتعرین نهادهعا در استانداردسعازی ارتباطعات فضعایی اسعت. 

های علمعی، اکتشعافات عمدتال بر مأموریت CCSDS استانداردهای 

ها تضمین قابلیت فضایی و اعماق فضا متمرکز هستند و هدف آن

المللی با الزامعات عملکعردی بعا  و های بینهمکاری در مأموریت

  [.18-11] تشرایط عملیاتی خاص اس

این آژانس کعه بخشعی از :  (SDA)  آژان  توسعه فضایی •

است، با هدف تسریع توسعه و اسعتقرار   متحدها تیوزارت دفا  ا

ای های معاهوارهمنظومعه  ژهیوهای فضایی نسل جدیعد، بعهقابلیت

برای کاربردهعای دفعاعی و تجعاری،  (LEO) بزرگ در مدار پایین

 خود را تدوین کعرده اسعت. تمرکعز اصعلی FSOC استانداردهای 

SDA  پعذیری، تولیعد انبعوه، هزینعه پعایین و قابلیعت بعر مقیاس

 تهمکاری بین تعداد زیادی ترمینعال از سعازندگان مختلعف اسع

[19.]  

ها برنامه این آژانس از طریق  :  (ESA)  آژان  فضایی اروپا •

چارچوب مانندو   ESTOL (European Space هایی 

Telecommunication Optical Link)  توسعه دنبال  به   ،

اطمینان برای طیف وسیعی از  پیشرفته و قابل FSOC های حلراه

علمی  مأموریت  کاربردهای  و  مخابرات  زمین،  رصد  ازجمله  ها، 

ویژه  ESA.  تاس شرایط تأکید  در  عملکرد  لینک،  پایداری  بر  ای 



 

 آینده  فناوری  اندازهایچشم و  جهانی استانداردهای تطبیقی  تحلیل: آزاد فضای  اپتیکی مخابرات
 

  

   /1405 تابستانو   بهار ، اول ، شمارهششم  سال –دوفصلنامه علوم، فناوری و کاربردهای فضایی  25

 

 

های های نوین مانند سیستم گیری از فناوری و بهره   برانگیزچالش

   [.20] هیبریدی و امنیت کوانتومی دارد

بین  • مخابراتاتحادیه  نهاد    عنوانبه :  (ITU)  المللی 

های اطلاعات و ارتباطات، تخصصی سازمان ملل در زمینه فناوری 

ITU   مدارهای و  جهانی  فرکانسی  طیف  مدیریت  مسئولیت 

اگرچهماهواره دارد.  عهده  بر  را  استانداردهای  ITU ای  مستقیمال 

ترمینال  برای طراحی  نمی  FSOC های فنی دقیقی  اما  ارائه  دهد، 

طول توصیه  تخصیر  زمینه  در  آن  کاهش    ی هاموج های  نوری، 

بین  هماهنگی  و  همزیستی  تداخل  تضمین  برای  المللی 

سیستم مسالمت مختلفآمیز  جهانی،   FSOC های  مقیاس  در 

 [. 24،  23]  دکننقشی حیاتی ایفا می 

در  فلسفه و حوزه تمرکز هر یک از این نهادها، کلید فهعم 

هاسعت شده توسعط آنهای استانداردهای ارائهها و شباهتتفاوت

 .تحلیل خواهند شد تفصیلبهکه در بخش بعدی 
 

 FSOCتحلیل تفصیلی استانداردهای   -4
در این بخش، مشخصات فنی، الزامات طراحی، نقاط قوت و  

که    FSOC های استانداردسازی کلیدی ضعف هر یک از چارچوب

 طوربه ،  اندشده ارائه  ITU  و  CCSDS  ،SDA  ،ESA  توسط

 .گیردقرار می  موردبررسیتری دقیق
 

 CCSDS استانداردهای -1-4

مأموریت هدف • و  اکتشافات  مأموریت:  تمرکز  های علمی، 

بین  و  فضا  اعماق  اطمینان  سیاره فضایی،  قابلیت  نیازمند  که  ای 

داده مدیریت  و  طو نی  بسیار  فواصل  در  عالی  عملکرد  های با ، 

   [.18-8]  حجیم هستند 

 :مشخصات فنی کلیدی  •

o نعانومتر، بعا   1550نعانومتر و    1064عمعدتال  :  موجطول

 سازی برای انتقال در فضا و کاهش تلفاتهدف بهینه

o های پیشرفته و استفاده از روش:  مدو سیون و کدینگ

 Pulse-Position Modulation بسیار کارآمد ازنظر توان مانند

(PPM)  همراه با کعدهای تصعحیخ خطعای قدرتمنعد نظیعر 

Low-Density Parity-Check (LDPC)  بعرای دسعتیابی بعه

 های با سیگنال ضعیفحساسیت با ی گیرنده در لینک

o های چند صعد مگابیعت بعر ثانیعه بعرای نرخ:  نرخ داده

مگابیت بر ثانیعه بعرای   10های کمتر از  فواصل نزدیک و نرخ

 ی اعماق فضاهاتیمأمور

o برای فواصل بسعیار طعو نی،   شدهیطراح:  برد عملیاتی

 ای های بین سیارهتا مأموریت GEO های از لینک

o الزامات PAT :دقت بسعیار بعا  در حعد میکعرو نیاز بعه

 رادیان یا بهتر، به دلیل فواصل طو نی و پرتوهای باریک

ها معمعو ل پیچیعده، نیازمنعد سیسعتم:  ملاحظات طراحی •

های پیشرفته هستند که منجر بعه قطعات با کیفیت با  و فناوری 

 شودهزینه با  می

های بسیار طعو نی عملکرد استثنایی در لینک:  نقاط قوت •

و با محدودیت توان، قابلیت اطمینان با ، استانداردسعازی دقیعق 

 های علمیهای فیزیکی و لینک داده برای مأموریت یه

عدم  هزینه  :  هامحدودیت • فنی،  پیچیدگی  و  با  

مقیاس بهینه  در  تجاری  کاربردهای  و  انبوه  تولید  برای  سازی 

پذیری کمتر برای تطبیق  ، انعطافLEO  های بزرگ مانند منظومه

 های جدید تجاریسریع با فناوری 

 

 SDA استانداردهای -4-2

ای بعزرگ های معاهوارهمنظومعه: تمرکز و مأموریت هدف •

برای کاربردهای دفاعی و تجاری، با تأکیعد  (LEO) پاییندر مدار 

پذیری و هزینه بر قابلیت همکاری بین سازندگان مختلف، مقیاس

 [.19] پایین

 :مشخصات فنی کلیدی  •

o معوج، پذیری بیشتر در انتخعاب طولانعطاف:  موجطول

 1550نععانومتر و  1064نععانومتر،  850معمععو ل در بانععدهای 

 نانومتر، بسته به  یه شبکه و سازنده

o کدینگ و  روش:  مدو سیون  از  های  استفاده 

 On-Off Keying (OOK) تر مانند تر و رایجمدو سیون ساده 

که    Differential Phase-Shift Keying (DPSK) یا

آسانپیاده  را  تولید  و  کدهای تصحیخ خطا    .کند تر میسازی 

 .باشند LDPC تر ازممکن است ساده

o الی چند صعد گیگابیعت بعر ثانیعه بعرای   10:  نرخ داده

 LEOفواصل مداری 

o هعای بعین سازی شعده بعرای لینکبهینه:  برد عملیاتی

 )چند هزار کیلومتری( LEO ای درماهواره

o الزامات PAT :نیاز به سیستم PAT  قوی اما احتما ل بعا

 تربرای فواصعل کوتعاه CCSDS تر ازالزامات دقت کمی ساده

LEO 

 تمرکز بر طراحعی بعرای تولیعد انبعوه: ملاحظات طراحی •

(Design for Manufacturability) کععاهش هزینععه، قابلیععت ،



 

 شناس حق
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و معدیریت   (interfaces)  هاهمکاری از طریق تعریف دقیق واسط

 .خودکار شبکه

قوت • پایین:  نقاط  مقیاس هزینه  برای  تر،  با   پذیری 

سازندگان،  شبکه  بین  رقابت  و  انبوه  تولید  تسهیل  عظیم،  های 

 قابلیت همکاری خوب در چارچوب تعریف شده

محیطی  :  هامحدودیت • شرایط  در  است  ممکن  عملکرد 

وری توان های نیازمند حداکثر بهره بسیار سخت یا برای مأموریت

کارایی  بر حداکثر  کمتر  تمرکز  نباشد،  بهینه  فضا(  اعماق  )مانند 

 CCSDSاستاندارد  ممکن در  یه فیزیکی نسبت به

 

 (ESA)  آژان  فضایی اروپا ESTOL چارچوب -3-4

هدف • مأموریت  و  راه:  تمرکز   FSOC های حلارائه 

قابل  تطبیقپیشرفته،  و  از اطمینان  وسیعی  طیف  برای  پذیر 

و مأموریت  ناوبری  مخابرات،  زمین،  رصد  شامل  اروپایی،  های 

 [. 20] علمی، با تأکید بر پایداری و امنیت

 :مشخصات فنی کلیدی  •

o  تشویق یا در نظر گرفتن اسعتفاده از :  رویکرد هیبریدی

رادیعویی بعرای افعزایش قابلیعت -های ترکیبی نعوری سیستم

 اطمینان در شرایط جوی نامساعد

o نانومتر برای کاهش تأثیرات   1550تمرکز بر  :  موجطول

 های بالغ مخابرات نوری زمینیگیری از فناوری جوی و بهره

o کدینگ و  مدو سیون:  مدو سیون  از  های استفاده 

مانند  مدو سیون DPSK پیشرفته  همدوسیا   های 

(Coherent)    برای کارایی با. 

o توجه ویژه به امنیت با در نظعر گعرفتن امکعان :  امنیت

هعای در معماری  (QKD) استفاده از توزیعع کلیعد کوانتعومی

 آینده

o داده تا  :  نرخ  ثانیه  بر  مگابیت  صد  چند  مرتبه  از 

10Gbps متناسب با برد عملیاتی 

o بعرای کاربردهعای متنعو  از شدهیطراح: برد عملیاتی 

LEO   تاGEO 

o الزامعات PAT :های نیعاز بعه سیسعتم PAT  ،پیشعرفته

 های هیبریدی های همدوس یا لینکویژه برای مدو سیونبه

پذیری، کعارایی تأکید بر قابلیت تطبیق:  ملاحظات طراحی •

منجر به پیچیدگی و هزینعه بعا تر که ممکن است    و پایداری   با  

 .شود SDA نسبت به رویکرد

هعای مختلعف، پذیری با  برای مأموریتتطبیق:  نقاط قوت •

تمرکز بر پایداری و عملکرد در شرایط سعخت، پیشعرو در ادغعام 

 های هیبریدی و لینک QKD های نوین مانندفناوری 

ویژه برای هزینه و پیچیدگی عملیاتی با ، به:  هامحدودیت •

های هیبریدی یا کوانتومی، ممکن است برای کاربردهعای سیستم

 های بسیار بزرگ کمتر جذاب باشدتجاری صرف یا منظومه

 

 ITU  هایتوصیه -4-4

همعاهنگی جهعانی اسعتفاده از :  تمرکز و مأموریت هدف •

رای جلععوگیری از تععداخل و تضععمین همزیسععتی طیععف نععوری بعع

  [24، 23] المللیدر مقیاس بین FSOC های مختلفسیستم

 :مشخصات فنی کلیدی  •

o طیف توصیه :  تخصیر  و  راهنما  برای ارائه  هایی 

 FSOC موجی مناسب برای کاربردهای مختلفباندهای طول 

 فضایی و زمینی 

o هایی برای به حعداقل ارائه دستورالعمل:  کاهش تداخل

مختلف و همچنعین   FSOC  های رساندن تداخل بین سیستم

 های فضایی یا زمینیبا سایر سرویس

o عععدم تعریععف مشخصععات لینععک :ITU  معمععو ل وارد

های لینعک داده جزئیات فنی طراحی  یه فیزیکی یا پروتکل

یعا  CCSDS شود و این امر را بعه نهادهعای دیگعر ماننعدنمی

 کندسازندگان واگذار می

 های مقرراتععیمرکععز بععر جنبععه: ملاحظااات طراحاای •

(Regulatory)  المللیهماهنگی بین و. 

تضعمین همعاهنگی در سعطخ جهعانی، ایجعاد :  نقاط قوت •

چارچوبی برای استفاده معنظم و بعدون تعداخل از منعابع طیفعی 

 المللیهای بیننوری، تسهیل همکاری 

ععدم ارائعه راهکارهعای فنعی جعامع بعرای :  هامحدودیت •

، وابسعتگی بعه سعایر FSOC  ای هسعازی سیسعتمطراحی و پیاده

 استانداردها برای جزئیات فنی

دهد که هر استاندارد با هدف و این تحلیل تفصیلی نشان می

اسعت. در بخعش   شعدهیطراحهعای خعاص  ای از اولویتمجموعه

تطبیقی مقایسه شده و راهنمایی  صورتبهبعدی، این استانداردها 

 .ترین گزینه ارائه خواهد شدبرای انتخاب مناسب
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 ی انتخاب استانداردو راهنماتحلیل تطبیقی  -5

چارچوب از  یک  هر  مشخصات  بررسی  از  های  پس 

ها پرداخته و  استانداردسازی، در این بخش به مقایسه تطبیقی آن

راهنمایی عملی برای انتخاب استاندارد مناسب بر اساس الزامات  

 .شودهای فضایی مختلف ارائه می مأموریت 

 مقایسه جامع استانداردها -1-5

مقایسه1جدول   ویژگی،  از  کلی  کلیدی  ای  های 

 دهد. را ارائه می موردبحثاستانداردهای 
 

 FSOC مقایسه تطبیقی استانداردهای کلیدی:  (1)جدول 
ITU ESA (ESTOL) SDA CCSDS  ویژگی 

 ،هماهنگی جهانی طیف نوری

 کاهش تداخل

های متنو  اروپایی،  مأموریت

 های نوین پایداری، امنیت، فناوری

 پذیری،، مقیاسLEO های منظومه

 هزینه پایین، قابلیت همکاری 

های علمی/اعماق فضا،  مأموریت

 قابلیت اطمینان با  

 تمرکز اصلی 

ها در سطخ تمامی مأموریت

 المللی بین

LEO, GEO,    ،علمی، رصد زمین

 هیبریدی 

 LEO های بزرگمنظومه

 (دفاعی/تجاری)

 های هدف مأموریت ، علمیGEOای، سیارهبین

 موج پیشنهادی طول 1550nm 850nm, 1064nm, 1550nm 1064nm, 1550nmعمدتال  راهنمایی برای باندهای مختلف

نامشخر )وابسته به سایر  

 استانداردها( 

DPSK, Coherent ( کارایی با) ،

QKD (امنیت) 

OOK, DPSK  ( سادگی، هزینه

 (پایین

PPM, LDPC  ( کارایی توان با )  مدو سیون/کدینگ 

- 1-10 Gbps 100 Gbps 10 Mbps~1 Gbps نرخ داده معمول 

- LEO تا GEO  و فراتر LEO ISL  (چند هزار km ) Deep Space, Interplanetary  برد معمول 

 پیچیدگی/هزینه  با   پایین تا متوسط با   ( مقرراتی) -

 پذیری مقیاس محدود  بسیار با   متوسط تا با   -

 امنیت ذاتی با  )با رمزنگاری استاندارد(  سازی( متوسط )بسته به پیاده ( QKD ا)ب بسیار با  -

 قابلیت همکاری  CCSDS  خوب در اکوسیستم SDA  بسیار خوب در اکوسیستم توسعه درحال حیاتی برای همکاری جهانی

پذیری،  پایداری، امنیت، تطبیق هماهنگی جهانی 

 فناوری نوین 

هزینه پایین، تولید انبوه،  

 پذیری مقیاس

عملکرد عالی در فواصل دور، قابلیت  

 اطمینان 

 نقاط قوت کلیدی

عملکرد محدودتر در شرایط سخت،  ( QKD/هیبرید) هزینه، پیچیدگی عدم ارائه جزئیات فنی لینک

 امنیت پایه 

هزینه، پیچیدگی، عدم بهینگی 

 تجاری  LEO برای

 های کلیدیمحدودیت

 

 :تحلیل کلیدی 

• Trade-off  بده:  اصلی بین  -یک  اساسی  بستان 

اطمینان  در)  عملکرد/قابلیت  حدی  CCSDS که  تا    ESA و 

اولویت اصلی )  پذیریهزینه/مقیاس و  (  اولویت دارد   SDA که 

 .وجود دارد  (است

همکاری • دقیق  SDA:  قابلیت  استانداردهای  تعریف  با 

ترمینال  دنبال  برای  به  قابلیت    ایجادها،  با  رقابتی  بازار  یک 

 CCSDS کهیدرحال همکاری با  بین فروشندگان مختلف است،  

پروتکل سطخ  در  بیشتر  را  همکاری  برای قابلیت  و  ها 

نیز بر قابلیت همکاری   ESAد.  کنهای علمی تضمین می مأموریت 

برنامه چارچوب  نقشدر  دارد.  تمرکز  اروپایی  در   ITU های 

 .تضمین عدم تداخل در سطخ جهانی برای همه حیاتی است 

تری در حعال بررسعی و ادغعام فععال طوربه  ESA:نوآوری •

هعای هیبریعدی در و لینک QKD های بسیار نوین ماننعدفناوری 

 .چارچوب استانداردهای خود است

 

های راهنمای انتخاب استاندارد برای مأموریت -2-5

 مختلف

ناسب، تصمیمی حیاتی است که تم FSOC انتخاب استاندارد

ضایی فهای خاص هر مأموریت  باید بر اساس الزامات و محدودیت

نشعان داده شعده   1که در شعکل    طورهمان  گرفته شود. در ادامه

د. علاوه شوراهنمایی عملی بر اساس نو  مأموریت ارائه می  است،

صورت شماتیک این انتخعاب را نمعایش تواند بهمی  2شکل  بر آن  

کاربردی برای متخصصین  Look-up Figureیک  صورتبهو  دهد

 این حوزه عمل نماید.



 

 شناس حق
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 [ 18] ی مختلف مخابرات اپتیکی  ها ت ی مأمور شمای مفهومی    (: 1) شکل  

 

ماننعد اینترنعت ) LEO ای هعای منظومعه معاهوارهمأموریت •

 (:ای، رصد پیوستهماهواره

o  پذیری بعا  )هعزاران معاهواره(، مقیاس:  الزامات کلیدی

هزینه پایین هر ترمینال، تولید انبوه، مدیریت خودکار شبکه، 

 .(Gbps) نرخ داده با  

o استاندارد پیشنهادی اصلی  :SDA.   این استاندارد دقیقال

و بر قابلیت همکاری، هزینه و   شدهیبرای همین کاربرد طراح

 .تولید انبوه تمرکز دارد

o دیگرگزینه برای     ESA (ESTOL):های  است  ممکن 

شرایط مأموریت  برابر  در  با تر  پایداری  به  نیاز  که  هایی 

دنبال   به  یا  بیشتر(  هزینه  پذیرش  )با  دارند  محیطی 

پیشرفته قابلیت  امنیتی  باشدهای  مناسب  هستند،  .  تر 

CCSDS    بر تمرکز  عدم  و  با   پیچیدگی  و  هزینه  دلیل  به 

انبوه، معمو ل برای این کاربرد بهینه نیست برای  ITU . تولید 

 .هماهنگی طیفی ضروری است

ماننعد رلعه داده، ) (GEO) آهنعگهای مدار زمینمأموریت •

 :(مخابرات ثابت

o  کلیدی عمر :  الزامات  با ،  بسیار  اطمینان  قابلیت 

در  عملکرد  قوی،  امنیت  پایدار،  و  با   داده  نرخ  طو نی، 

 (. LEO لینک به زمین یا) فواصل طو نی

o اصلی پیشنهادی  استانداردها  CCSDS:  استاندارد  این 

و   طو نی  فواصل  در  اطمینان  قابلیت  و  با   عملکرد  برای 

 .اندبهینه شده  محیط اعماق فضاشرایط 

o های دیگرگزینه :ESA (ESTOL)   به دلیل تمرکعز بعر

بعا رویکعرد هیبریعدی( و   ژهیوپایداری و قابلیت اطمینان )بعه

معمو ل برای  SDA .امنیت، گزینه بسیار مناسب دیگری است

کعافی  GEO الزامعات عملکعردی و قابلیعت اطمینعان بعا ی 

 .المللی ضروری استبرای هماهنگی بین ITU .نیست

 :ای )اکتشافات علمی(سیارههای اعماق فضا و بینمأموریت •

o  های بسعیار حداکثر کارایی توان )لینک:  الزامات کلیدی

الععاده، ضعیف(، بعرد بسعیار طعو نی، قابلیعت اطمینعان فوق

 .های علمیمدیریت حجم زیاد داده

o استاندارد پیشنهادی اصلی :CCSDS.  این اسعتانداردها

فرد هعای منحصعربهمشخصال برای پاسخگویی بعه ایعن چالش

 (.LDPC و PPM مانند استفاده از) اندشدهیطراح

o های دیگعرگزینه :ESA (ESTOL) عنوان توانعد بعهمی

یک چارچوب پیشرفته مکمل یا جایگزین در نظر گرفته شود، 

ویژه اگر نیازهای خاصعی ماننعد امنیعت کوانتعومی مطعر  به

 ITU .برای این کاربرد مناسب نیست وجهچیهبه SDA .باشد

 .های زمینینقش کمتری دارد مگر در هماهنگی با ایستگاه

 :المللیهای چندملیتی و نیازمند هماهنگی بینمأموریت •

o  کلیدی سیستم:  الزامات  بین  همکاری  های قابلیت 

 .کشورهای مختلف، عدم تداخل

o  کلیدی و    ITU:  نقش  دارد  محوری  نقش  اینجا  در 

توصیه به  برای همه طرف پایبندی  آن  است. های  ها ضروری 

باید با در نظر   (CCSDS, SDA, ESA) انتخاب استاندارد فنی

بین  شرکای  بین  همکاری  قابلیت  رعایت  گرفتن  با  و  المللی 

 .صورت گیرد ITU های چارچوب

دهد کعه هعیچ اسعتانداردی تبهتعرین  این راهنما نشان می

برای همه کاربردها نیست و انتخعاب بایعد بعا دقعت و بعر اسعاس 

های مشخر هر مأموریت انجعام شعود. تحلیعل تحلیل نیازمندی 

عنوان نقطه شعروعی بعرای ایعن تواند بهشده در این مقاله میارائه

 .گیری عمل کندفرآیند تصمیم
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استاندارد بر اساس    ن ی تر متناسب مرجع برای انتخاب  گراف    (: 2) شکل  

 ی ت ی مأمور شرایط  

 

های کلیدی در  ها و محدودیت چالش  -6

 FSOCسازی  پیاده 
سازی عملی و گسترده ، پیادهFSOC رغم پتانسیل با ی علی

چالش  با  فضا  محیط  در  محدودیتآن  و  ی  توجهقابلهای  ها 

و   مؤثر  راهکارهای  توسعه  برای  موانع  این  در   روبروست. 

 .بینانه ضروری استواقع
 

 اثرات محیطی و جوی  -1-6

شناخته  چالش  شده شاید  به FSOCترین  برای   ژهی و، 

  . [7،  6]   دپذیری به شرایط جوی باشفضا، آسیب -های زمینلینک 

توانند از موانع جوی  برخلاف امواج رادیویی که تا حد زیادی می

 هایی مانند: شدت تحت تأثیر پدیدهعبور کنند، پرتوهای نوری به

از  :  (Atmospheric Turbulence) آشفتگی جوی • ناشی 

رات ضریب شکست هوا به دلیل دما و فشار که باعث اعوجاج  تایی

سیگنال شدت  نوسانات  نوری،  موج  و  (Scintillation) جبهه 

   [.30، 21] دشوانحراف پرتو می

توانند باعث تضعیف این موارد می:  پوشش ابر، مه و بارش •

  [.21، 7، 6] دشدید یا قطع کامل لینک نوری شون

جاذب • و  (Aerosols) ذرات معلعق در جعو: پراکنادگی و 

های هوا باعث پراکندگی و جذب بخشعی از انعرژی پرتعو مولکول

 .شوندمی

گیری و برای اندازه  هایی مانند اپتیک تطبیقیاگرچه فناوری 

اما این    [،34-31]  اندتصحیخ اعوجاجات جبهه موج توسعه یافته 

قیمت و نیازمند منابع پردازشی و انرژی ها پیچیده، گرانسیستم 

به جوی،  اثرات  تمام  نتوانند  است  ممکن  و  پوشش    ژهیوهستند 

 د. ابری غلین را جبران کنن

 (PAT) یابی، اکتساب و ردیابیمکان  -2-6

بین دو پلتفرم   ژهیوبرای برقراری و حفن یک لینک نوری، به

 (،یعا معاهواره و ایسعتگاه زمینعی LEO مانند دو ماهواره) متحر 

راستایی بسیار دقیق پرتوهعای لیعزری وجعود دارد کعه نیاز به هم

 سیسعتم [.36، 25] معمو ل در حد میکرو رادیان یعا بهتعر اسعت

PAT های اصعلی در مسئول انجام این وظیفه حیاتی است. چالش

 اند از:این زمینه عبارت

دستیابی و حفن دقت اشاره در حد میکرو :  موردنیازدقت   •

های کنترلعی بسعیار رادیان نیازمند حسگرها، عملگرها و الگوریتم

 .پیشرفته است

ناشعی از عملکعرد سعایر هعای  لرزش:  ارتعاشات پلتفارم •

 .را مختل کند PAT تواند فرآیندهای ماهواره میزیرسیستم

فرآیند یافتن اولیه ترمینال : سرعت و پیچیدگی اکتساب •

ویژه در انجعام شعود، بعه  سعرعتبهدیگر و قفل کردن لینک بایعد  

 .های پویاشبکه

ها بخعش این سیسعتم:  PATهزینه و پیچیدگی سیستم •

ی از هزینه و پیچیدگی یک ترمینعال نعوری را تشعکیل توجهقابل

 .دهندمی

 

 پذیری و مدیریت شبکهمقیاس  -3-6

منظومه  ظهور  ماهوارهبا  یا  های  صدها  از  متشکل  عظیم  ای 

لینک طریق  از  که  ماهواره  متصل  هزاران  هم  به  نوری  های 

مقیاس  چالش  ویژههستند،  اهمیت  شبکه  مدیریت  و  ای  پذیری 

   [.38، 37]  کندپیدا می 

ها در تعیین مسیر بهینه برای انتقال داده:  مسیریابی پویا •

حرکت  دلیل  )به  تاییر  حال  در  دائمال  و  بزرگ  شبکه  یک 

 .ها( بسیار پیچیده استماهواره

هعای نعوری برقراری، حفن و قطعع لینک:  مدیریت لینک •

 .خودکار و کارآمد صورتبهمتعدد 

مدیریت پهنای باند و سایر منعابع شعبکه :  تخصیص منابع •

 .های مختلفبین کاربران و لینک

هعا و بعه دلیعل تععداد زیعاد ماهواره:  نیاز به لودمختاری •

 صعورتبهتأخیر ارتباط با زمین، نیاز مبرمی بعه معدیریت شعبکه  

 د.خودکار و هوشمند در خود فضا وجود دار

•  



 

 شناس حق
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 استانداردسازی و قابلیت همکاری -4-6

بخش همان در  که  یک  طور  فقدان  شد،  اشاره  قبل  های 

برای  یکپارچه  جهانی  است.   FSOC استاندارد  بزرگ  مانع  یک 

استانداردهای متعدد که هرکدام  (CCSDS, SDA, ESA) وجود 

یافته توسعه  خاصی  اهداف  زیر  برای  مشکلات  به  منجر  اند، 

 شود:می 

های ساخته شده بر اساس ترمینال :  عدم قابلیت همکاری •

تحت  مختلف  سازندگان  توسط  حتی  یا  مختلف،  استانداردهای 

است   ممکن  نباشد(،  دقیق  کافی  اندازه  به  )اگر  استاندارد  یک 

 . نتوانند با یکدیگر ارتباط برقرار کنند

پیچیدگی • و  هزینه  تطبیق  :  افزایش  یا  توسعه  به  نیاز 

 .ها برای پشتیبانی از استانداردهای مختلف سیستم 

جهانی • پذیرش  در  مورد :  کندی  در  قطعیت  عدم 

می آینده،  یا  غالب  سرمایهاستاندارد  پذیرش  تواند  و  گذاری 

 .گسترده فناوری را به تأخیر بیندازد

 

 امنیت  -5-6

امنیعت ذاتعی بیشعتری  FSOC دار بعودن پرتعواگرچه جهت

های امنیتی وجود کند، اما همچنان نگرانیایجاد می RF نسبت به

  [.41-39]  دارد

اگرچه دشوار است، امعا امکعان :  (Eavesdropping)  شنود •

آوری بخش کوچکی از نور پراکنده شده یا تلاش برای قعرار جمع

های زمینعی( وجعود ویژه در لینکگرفتن در مسیر اصلی پرتو )به

 .دارد

امکعان تابانعدن :  (Jamming)  ایجاد التلال یا پارازیات •

یک منبع نور قوی به سمت گیرنده برای اشبا  کردن آشکارسعاز 

 .آن وجود دارد

هدف قعرار : (Denial of Service) حملات انکار سروی  •

 .یا اختلال در فرآیند اکتساب لینک PAT دادن سیستم

امنیت ذاتی کافی نیست و نیاز به  :  نیاز به رمزنگاری قوی •

داده قوی  در  یهرمزنگاری  چالش ها  دارد.  وجود  با تر  های 

پروتکلپیاده  مانندسازی  پیشرفته  امنیتی  محیط   QKD های  در 

 ت. فضا همچنان باقی اس

 وری انرژی و محدودیت منابع بهره  -6-6

لیزرهای پرقعدرت و الکترونیعک   ژهیو، بهFSOC  های سیستم

توجهی داشته باشند. توانند مصرف انرژی قابلها، میپردازشی آن

ویژه این موضو  در محیط فضا که منابع انرژی محدود هستند )به

مدت اعماق فضعا( های طو نیهای کوچک یا مأموریتدر ماهواره

  [.43، 42] یک چالش مهم است

انرژی • تبدیل  قطعات :  بازده  سایر  و  لیزرها  بازده 

الکترونیکی در تبدیل انرژی الکتریکی به نور یا پردازش، مستقیمال  

 .گذاردتأثیر می  موردنیازبر میزان حرارت تولیدی و توان 

توسعط لیعزر و  دشعدهیتولدفع حعرارت : مدیریت حرارتی •

 .برانگیز استفضا چالش  خلأالکترونیک در 

ماهوارهمحدودیت • پنل :  های  و اندازه  خورشیدی  های 

باتری  توان  ظرفیت  زی  دسترسقابل ها،  را    FSOC  رسیستمبرای 

 . کند محدود می

 

 هزینه و پیچیدگی -7-6

هععای نععوری فضععایی توسعععه، سععاخت و آزمععایش ترمینال

 .فرآیندی پیچیده و پرهزینه است

 نیاز به قطعات با کیفیت فضایی: قطعات اپتوالکترونیک •

(Space-grade) تر هستندکه معمو ل گران. 

 PAT سیسعتمکه گفتعه شعد،  طورهمان: PAT سیستم •

 .دهدتوجهی از هزینه و پیچیدگی را تشکیل میبخش قابل

های  نیاز به تجهیزات و زیرساخت :  گذاریآزمایش و صحه •

گذاری عملکرد  آزمایشگاهی و زمینی پیشرفته برای تست و صحه

 .سیستم 

چالش این  بر  نوآوری غلبه  نیازمند  فناورانه، ها  های 

بینهمکاری  تلاشهای  و  جهت المللی  در  مستمر  های 

هزینه کاهش  و  به استانداردسازی  بعدی  بخش  در  که  است  ها 

 .شودها پرداخته میآن
 

 FSOCانداز آینده های نوظهور و چشمفناوری -7
چالش از  عبور  پتانسیل  ذکرشدههای  برای  کامل  تحقق   و 

FSOCمجموعه روی  بر  توسعه  و  تحقیقات  فناوری ،  از  های ای 

ها،  گیری نوظهور و رویکردهای نوین متمرکز شده است. این جهت

 .آینده مخابرات نوری در فضا را شکل خواهند داد
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 (QKD) ارتقاء امنیت با رمزنگاری کوانتومی -1-7

)بخش   امنیت  چالش  به  پاسخ  کلید 6.5برای  توزیع   ،)

راهکاری  (Quantum Key Distribution - QKD) کوانتومی

می ارائه  بهره  QKD .دهدبنیادین  مکانیک با  اصول  از  گیری 

فراهم  را  رمزنگاری  کلیدهای  توزیع  و  تولید  امکان  کوانتومی، 

ها در برابر هرگونه تلاش برای شنود )حتی کند که امنیت آنمی 

تضم آینده(  کوانتومی  کامپیوترهای  ]  شدهن یبا  [.  42-39است 

امنیت بی می  FSOC با QKD ادغام برای  سابقه تواند سطخ  را  ای 

ارتباطات فضایی حساس )نظامی، دولتی، تجاری( به ارماان آورد. 

ای انجام شده  ماهواره QKD های موفقی در زمینهاگرچه آزمایش

چالش اما  به  است،  نیاز  کانال،  تلفات  به  حساسیت  مانند  هایی 

پروتکل استانداردسازی  و  دقیق  کوانتومی  برای  قطعات  ها 

   [.44، 42]  سازی گسترده آن همچنان باقی استپیاده 

 

-های هیبریدی نوریافزایش پایداری با شبکه  -2-7

 رادیویی

اصلی مشکل  بر  غلبه  آسیب FSOC برای  به یعنی  پذیری 

 رادیویی-های هیبریدی نوری (، سیستم6.1شرایط جوی )بخش  

(Hybrid Optical/RF)  راه می یک  ارائه  عملی  ،  30]  دهندحل 

سیستم[.  45 بهاین  رادیویی  و  نوری  فناوری  دو  هر  از  صورت ها 

کنند. در شرایط جوی مساعد، از لینک نوری مکمل استفاده می

می  استفاده  نامساعد پرسرعت  شرایط  بروز  صورت  در  و  شود 

می  مختل  را  نوری  لینک  که  شدید(  باران  یا  ابر  کند،  )مانند 

صورت خودکار به لینک رادیویی پشتیبان )که پایدارتر سیستم به 

پایین با سرعت  می اما  است( سوئیچ  قابلیت  تر  رویکرد،  این  کند. 

به  را  سیستم  کلی  قابل اطمینان  می طور  افزایش  و توجهی  دهد 

هایی که نیاز به ارتباطات پایدار دارند، بسیار جذاب برای مأموریت

واسط استانداردسازی  پروتکلاست.  و  بین ها  سوئیچینگ  های 

 .یک حوزه کاری مهم در این زمینه است RF نوری و
 

غلبه بر اثرات جوی با اپتیک تطبیقی پیشرفته و  -3-7

 هوش مصنوعی

همچنان نقشی   (AO) های مداوم در اپتیک تطبیقی پیشرفت 

،  31]  کند فضا ایفا می -های زمینکلیدی در بهبود عملکرد لینک 

با   (Deformable Mirrors) پذیرهای تاییرشکل توسعه آینه[.  32

موج  حسگرهای  با تر،  دقت  و   Wavefront) جبههسرعت 

Sensors)  الگوریتمحساس و  بهینه تر  کنترلی  امکان  های  تر، 

سریع و  بهتر  می جبران  فراهم  را  جوی  آشفتگی  اثرات  کند.  تر 

مصنوعی هوش  این،  بر  ماشین (AI) علاوه  یادگیری   (ML) و 

 [:  43، 38، 37]  توانند نقش مهمی ایفا کنندمی 

تواننعد شعرایط می AI های معدل: بینی شعرایط جعوی پیش •

بینی کننعد تعا عملکعرد جوی و آشفتگی را با دقت بیشتری پیش

بهینه شود یا مسیرهای ارتباطی جعایگزین انتخعاب  AO سیستم

 .شوند

تواننععد می ML هععای الگوریتم: AO سععازی بلادرنععگبهینه •

صورت بلادرنعگ و تطبیقعی بعا شعرایط را به AO کنترل سیستم

 .متایر، بهبود بخشند

تواند بعه کعاهش نعویز و می  AI:  پردازش سیگنال هوشمند •

برانگیز کمعک بهبود کیفیت سیگنال دریافتی در شعرایط چعالش

 .کند

 استانداردسازی جهانی و قابلیت همکاری  یسوبه -4-7

به فضایی  فزاینده جامعه  استانداردسازی طور  اهمیت  بر  ای 

تأکید دارد تا بر چالش قابلیت همکاری  FSOC جهانی و یکپارچه

های آینده باید بر موارد زیر متمرکز ( غلبه کند. تلاش6.4)بخش  

 باشد: 

چارچوب • مشتر ایجاد  که  :  های  استانداردهایی  توسعه 

طولجنبه  مانند  کلیدی  کدینگ،  های  مدو سیون،  موج، 

واسطپروتکل و  شبکه  بههای  را  فیزیکی  هماهنگ های  صورت 

 . تعریف کنند

های اسعتاندارد ایجاد پروفایل:  های کاربردی تعریف پروفایل •

کعه  (LEO, GEO, Deep Space) هعابرای انوا  مختلف مأموریت

سععازی بععرای ضععمن حفععن قابلیععت همکععاری پایععه، امکععان بهینه

 .نیازهای خاص را فراهم کند

تر بعین همکاری نزدیک:  المللیهای بینتشکیل کنسرسیوم •

 ماننعد) های فضعایی، صعنعت و نهادهعای استانداردسعازی آژانس

CCSDS, SDA, ESA, ITU)  بعععرای تعععدوین و پعععذیرش

 استانداردهای جهانی

 

پذیری و مدیریت لودکار با هوش بهبود مقیاس  -5-7

 مصنوعی

ای )چعالش های بعزرگ معاهوارهبرای مدیریت مؤثر منظومه

(، هوش مصعنوعی نقعش کلیعدی در معدیریت شعبکه 6.3بخش  

 [.38، 37] خودکار و هوشمند ایفا خواهد کرد
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تواننعد مسعیرهای می AI های الگوریتم: مسیریابی هوشمند •

 .های پویا و پیچیده پیدا کنندبهینه را در شبکه

لینک • خودکار  برای تصمیم:  مدیریت  هوشمند  گیری 

بر اساس ترافیک شبکه و برقراری، حفن و تاییر مسیر لینک ها 

 .هاوضعیت لینک

منابعبهینه  • بر :  سازی  توان  و  باند  پهنای  پویای  تخصیر 

 .اساس نیازهای متایر

بینی برای پیش ML استفاده از: بینی و تشخیر خطاپیش •

ها یا در ترمینال (Predictive Maintenance) های احتمالیخرابی

 هالینک

 

 وری انرژی افزایش بهره  -6-7

با توجه به محدودیت منابع انعرژی در فضعا )چعالش بخعش 

 FSOC های وری انعرژی سیسعتم(، تلاش برای افعزایش بهعره6.6

  [:46-44]  ادامه دارد

بهبععود بععازده : مصععرفتوسعععه لیزرهععا و آشکارسععازهای کم •

 .قطعات اپتوالکترونیک کلیدی 

و  (ASICs) طراحی معدارهای مجتمعع: توانالکترونیک کم •

 .FSOC برای کاربردهای  شدهنهیهای بهپردازنده

هعایی کعه تعوان مصعرفی الگوریتم:  مدیریت هوشمند تعوان •

صعورت پویعا ترمینال را بر اساس کیفیت لینک و نیاز ترافیکی به

 .کنندتنظیم می

 

 های ارتباطی نوینبا زیرسالت FSOC ادغام  -7-7

شود، نقطه محدود نمیبهتنها به ارتباطات نقطه FSOC آینده

های هعا و زیرسعاختتر بعا سعایر فناوری بلکه شامل ادغام عمیعق

 [:46] ارتباطی است

غیرزمینیشبکه  • آینده (NTN) های  فراتر   6G) نسل  : (و 

FSOC   فناوری به از  یکی  ستون عنوان  ایجاد  برای  کلیدی  های 

ای نسل آینده عمل خواهد های ماهوارهفقرات پرسرعت در شبکه 

 کرد

اشیاء  • از  :  فضایی (IoT) اینترنت  عظیمی  حجم  اتصال 

 .ها در فضا یا از طریق ماهوارهحسگرها و دستگاه 

ایجعاد : (Space Cloud Computing) رایانش ابری فضعایی •

 .ها دارندمراکز داده در فضا که نیاز به ارتباطات پرسرعت بین گره

توانعد نقشعی می  FSOC:  فضعا-های یکپارچعه زمعینشبکه •

 .های زمینی و فضایی ایفا کندکلیدی در اتصال یکپارچه شبکه

ای هستند که  های فناورانه، نویدبخش آینده گیری این جهت 

ایفا  FSOC در آن ارتباطات فضایی  نقشی محوری در زیرساخت 

محدودیتمی  از  بسیاری  و  سر کند  پشت  را  امروزی  های 

 .گذاردمی 
 

 گیرینتیجه  -8
آزاد فضای  نوری  بنیادین  (FSOC) مخابرات  مزایای  ارائه  با 

فناوری  به  سنتی،  نسبت  رادیویی  بسیار   ازجملههای  باند  پهنای 

در وزن، حجم و   توجهقابل و کاهش  با تر، امنیت ذاتی بهبودیافته

تجهیزات،   مصرفی  دگرگون  عنوان به توان  فناوری  در یک  کننده 

عرصه ارتباطات فضایی مطر  شده است. این فناوری پتانسیل آن 

محدودیت که  دارد  دادهرا  انتقال  در  کنونی  میان های  از  را  ها 

مأموریت تحقق  امکان  و  پیچیده بردارد  فضایی  و های  تر 

گرفته تا   LEO ایهای عظیم ماهواره کاربردهای نوین، از منظومه 

 .اکتشافات علمی در اعماق فضا را فراهم سازد

مقاله    طورهمان،  حالنیباا این  در  شد،    تفصیل به که  بحث 

روی  پیش  مخرب   FSOC مسیر  تأثیرات  نیست.  از چالش  خالی 

سیستم  به  نیاز  زمین،  مکانجو  ردیابیهای  و  اکتساب   یابی، 

(PAT)   فوق دقت  پیچیدگی با  با ،  مقیاس العاده  و  های  پذیری 

شبکه  جهانی مدیریت  استانداردسازی  فقدان  بزرگ،  نوری  های 

امنیتی بهره و محدودیت  یکپارچه، ملاحظات  به  وری  های مربوط 

پذیرش  برای  باید  که  هستند  موانعی  همگی  هزینه،  و  انرژی 

 . ها غلبه کردگسترده و عملیاتی شدن کامل این فناوری بر آن

کلیدی   استانداردهای  تطبیقی   توسط   شده ارائهتحلیل 

CCSDS  ،SDA  ،ESA  و ITU  این از  یک  هر  که  داد  نشان 

یافته چارچوب توسعه  متفاوتی  اهداف  و  فلسفه  با  برای  ها  و  اند 

مأموریت  از  خاصی  مناسب انوا   هستندها  برای  CCSDS .تر 

و  مأموریت  کارایی  حداکثر  نیازمند  که  فضا  اعماق  و  علمی  های 

ایده  هستند،  اطمینان  استقابلیت  مقیاس  SDA .آل  پذیری، بر 

منظومه  در  همکاری  قابلیت  و  پایین  بزرگهزینه   LEO های 

پذیر و رویکردی تطبیق   ،ESTOL  با چارچوب ESA .تمرکز دارد

 های هیبریدی وهای نوین مانند سیستم پیشرو در ادغام فناوری 

QKD  می هماهنگی    نقشی   ITU،  درنهایتدهد.  ارائه  در  حیاتی 

می ایفا  طیف  مدیریت  و  یک جهانی  ارائه  با  مقاله  این  کند. 
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(، به محققان و 5.2راهنمای عملی برای انتخاب استاندارد )بخش  

های مأموریت خود کند تا بر اساس نیازمندی مهندسان کمک می 

پایداری   و  امنیت  سطخ  بودجه،  برد،  داده،  نرخ  مدار،  )نو  

آگاهانهموردنیاز چالش(،  و  کرده  اتخاذ  را  تصمیم  های ترین 

 . بینی کنندمحتمل را پیش 

روشععن اسععت و بععا پیشععرفت در  FSOC انداز آینععدهچشععم

هعای کنعونی افعزایش های نوظهور، امید به غلبه بر چالشفناوری 

نظیری را وععده امنیت بی (QKD) یابد. توزیع کلید کوانتومیمی

هعا را رادیویی پایعداری لینک-های هیبریدی نوری دهد. شبکهمی

دهنععد. اپتیععک تطبیقععی در شععرایط جععوی نامسععاعد افععزایش می

 پیشرفته و هوش مصنوعی به کاهش اثرات جوی و بهبود عملکرد

PAT کنند. هوش مصنوعی همچنین نقشی کلیعدی در کمک می

های پیچیده ایفا خواهعد کعرد. مدیریت خودکار و هوشمند شبکه

وری انرژی و کعاهش هزینعه های مستمر برای افزایش بهرهتلاش

 .نیز ادامه دارد

های  تر از همه، استانداردسازی جهانی و تقویت همکاری مهم 

ایجاد    .حیاتی است FSOC المللی برای تحقق کامل پتانسیلبین 

بین  چارچوب همکاری  قابلیت  که  یکپارچه  و  مشتر   های 

ها باعث کاهش هزینه   تنهانه های مختلف را تضمین کند،  سیستم 

می  پیچیدگی  اکوسیستم و  یک  ایجاد  برای  را  زمینه  بلکه  شود، 

 .آوردفراهم می  FSOC جهانی

فعلی  درنهایت وضعیت  از  جامع  تحلیلی  ارائه  با  مقاله  این   ،

چالش فرصت استانداردها،  و  نوری ها  مخابرات  روی  پیش  های 

یک منبع مرجع و راهنما برای    عنوانبه کوشد تا  فضای آزاد، می

با   کند.  عمل  حوزه  این  در  فعال  صنعتی  و  علمی  جامعه 

فناوری سرمایه توسعه  تحقیقات،  در  هدفمند  نوینگذاری  و    های 

ایجاد استانداردهای جهانی، می  برای  اطمینان داشت تلاش  توان 

جدایی  ی زودبه  FSOC که و  اصلی  ارکان  از  یکی  ناپذیر  به 

تبدیل خواهد  یکم  و  بیست  قرن  در  فضایی  ارتباطات  زیرساخت 

گسترش    شیازپش یبشد و مرزهای دانش و کاربردهای فضایی را  

 . خواهد داد

 و التصارات علائم -9
 مخفف عبارت کامل )فارسی/انگلیسی( 

Adaptive Optics (اپتیک تطبیقی)   AO 

Consultative Committee for Space Data Systems CCSDS 
Differential Phase-Shift Keying DPSK 
Electromagnetic Interference ( تداخل الکتروماناطیسی)   EMI 

European Space Agency ( آژانس فضایی اروپا)   ESA 

European Space Telecommunication Optical Link ESTOL 
Free Space Optical Communication مخابرات نوری فضای ) 

( آزاد  

FSOC 

Geostationary Orbit (آهنگ مدار زمین )   GEO 

Internet of Things ( اینترنت اشیاء)    IoT 

Inter-Satellite Link (ایلینک بین ماهواره )   ISL 

International Telecommunication Union (  اتحادیه

( المللی مخابراتبین  

ITU 

Japan Aerospace Exploration Agency JAXA 
Low-Density Parity-Check LDPC 
Low Earth Orbit ( مدار پایین زمین)   LEO 

Lunar Laser Communication Demonstration LLCD 
Machine Learning ( یادگیری ماشین)   ML 

National Aeronautics and Space Administration NASA 
Non-Terrestrial Network (شبکه غیرزمینی)   NTN 

On-Off Keying OOK 

Pointing, Acquisition, and Tracking PAT 

Pulse-Position Modulation PPM 

Quantum Key Distribution ( توزیع کلید کوانتومی )   QKD 

Radio Frequency ( فرکانس رادیویی )    RF 

Space Development Agency ( آژانس توسعه فضایی )   SDA 

Size, Weight, and Power (حجم، وزن و توان مصرفی)  SWaP 

 

 تعارض منافع
 .گونه تعارض منافع توسط نویسندگان بیان نشده استهیچ

 

 تشکر و قدردانی
جهت تدوین و تهیه این تحقیق قبول زحمت افرادی که از تمامی 

مدیران نشریه و ویراستاران  از  گردد و  نمودند تشکر و قدردانی می 

 محترم بابت حمایت و کمک در نگارش مقاله سپاسگزارم.
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Abstract 

The purpose of this study is to investigate the parameters affecting 

Friction Stir Welding (FSW) of aluminum alloy, based on previous 

research, numerical method and finite element analysis. In this study, 

FSW welding was simulated by the sequential couple method in 

ABAQUS software, and then the residual stresses caused by welding 

were extracted. Also, friction stir welding parameters were investigated 

by finite element methods and other researches. The analytical parts 

were made of 6061 aluminum alloy. The heat resulting from FSW 

welding in this study is the result of the heat produced due to the friction 

of the tool shoulder with the surface of the part, the rotation of the pin 

inside the material and the flow of the material in the welding area. The 

parameters investigated in this research are tool rotation speed, welding 

speed, tool axial force, pin diameter, and tool material, and their effect 

on the quality of friction stir welding and residual stress has been 

investigated. The results showed that the values of axial force, rotation 

speed and welding speed have the greatest effect on the values of 

residual stresses and their increase causes a significant increase in 

residual stresses. 
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 چکیده

  وم، ینیآلوم  اژیآل  ( FSW)   یاغتشاش  یاصطکاک  ی مؤثر بر جوشکار  ی پارامترها  یمطالعه، بررس  ن یهدف از ا

ا  لیو تحل   ی روش عدد  ن،یشی پ  قاتیبر تحق  یمبتن    FSWی مطالعه، جوشکار  نیالمان محدود است. در 

متوال کوپل  روش  نرم  یتوسط  کدنو   ی سازهیشب  ABAQUS  افزاردر  از  و  است   رروالیز  یسیشده 

DFLUX  نها   یاعمال شار حرارت  ی برا ناش  ی هاتنش   تیاستفاده شده است. در    ی از جوشکار  یپسماند 

همچن شد.  روش  ،یاغتشاش   یاصطکاک  ی جوشکار  یپارامترها   نیاستخراج  و    یهاتوسط  محدود  المان 

 ی بود. گرما  6061  ومین یآلوم  اژی از آل   یل یقرار گرفتند. جنس قطعات تحل  یمورد بررس  نیریسا  قاتیتحق

از جوشکار  ا  FSW  ی حاصل  از گرما  ن یدر  ناش  دیتول  ی مطالعه، حاصل  با    یشده  ابزار  از اصطکاک شانه 

 یمورد بررس  ی است. پارامترها   ی جوشکار   هیمواد در ناح  انیدر داخل مواد و جر  نیسطح قطعه، گردش پ

ا و جنس   نیابزار، قطر پ  ی محور  یرو ین  ،ی ابزار، سرعت جوشکار  یشامل: سرعت چرخش  قیتحق  نیدر 

قرار    یپسماند مورد بررس  ی هاو تنش  یاغتشاش  یاصطکاک   ی جوشکار  تیفیها بر ک آن  ری و تأث  شودیابزار م

  یمحور  ی روی: نرینظ  ی د یکل  ی از پارامترها  ییهابی حالت مختلف شامل ترک   9گرفته است. در مجموع،  

 ( ابزار  قهیبر دق  متریلیم  150تا    80)   ی (، سرعت جوشکاروتنین  4000و    3000ابزار  (، سرعت چرخش 

دق  1200تا    1000)  بر  پقهیدور  قطر  و  مدل متریلیم  6و    4)   نی(  نتاشده  ی ساز (  که   جیاند.  داد  نشان 

از    ی محور  ی روین  شیافزا افزا  وتنین  4000به    3000ابزار  به  تنش پسماند شد.   ی درصد   66  شیمنجر 

افزا  ن،ی همچن درصد    31تنش پسماند حدود    قه،یبر دق  متریلیم  50  زانیبه م  ی سرعت جوشکار  شی با 

نافتی  شیافزا ابزار  افزا  زی. سرعت چرخش  دق  100شیبا  بر  رشد    قه،یدور    یهاتنش  ی درصد  17باعث 

 می درصد تنش تسل  96و با شدت حداکثر تا حدود    ی صورت کششپسماند به  ی هاتنش  عیپسماند شد. توز

از    شیرفتار تنش پسماند را پ  ین یبشیپ  تیقابل  ی مدل عدد  نیجوش مشاهده شد. ا  هیدر ناح  هیماده پا

  یی و فضا  یصنعت   ی در کاربردها  FSWی پارامترها   ی سازنهیدر به  تواندی دارا است و م  یواقع  ندیفرآ  ی اجرا

 . ردیمورد استفاده قرار گ

 تاریخچه داوری 

 29/11/1403دریافت:  

 10/03/1404پذیرش: 
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 مقدمه  -1

توسطط موسسطه   1991در سال  یاغتشاش  یاصطکاک  ی جوشکار

 کیط  ی جوشکار  نی. اافتیتوسعه  [  1]  انگلستان  جیکمبر  ی جوشکار

از کاربردهطا در   ی اریدر بس  به تازگیاست که    شرفتهیروش اتصال پ

از   یبرخط[.  1]  و هوافضطا اسطتفاده شطده اسطت  ی خودروساز  عیصنا

 ی : جوشطکارزعبارتنطد ا  ی روش جوشطکار  نیطا  ی هاتیمز  نیترمهم

 شیها مشکل اسطت، اعوجطاج انطدک، افطزاآن  ی که جوشکار  ی مواد

روش،   نیدر ا  خوب.  یکیو خواص مکان  ی اتصال جوشکار  یکپارچگی

حطرارت کمتطر در   جادیعلت ا  به  ی منطقه جوشکار  یکیخواص مکان

بهبود   زتریر  ی هادانه  ی ریگو شکل  یذوب  ی با روش جوشکار  سهیمقا

 ی در دمطا  یذوبط  ی بطا جوشطکار  سطهیادر مق  FSW[.  1]  است  افتهی

؛ لذا مشطکتت استحالت جامد    ی صورت گرفته و جوشکار  ی کمتر

و   ی انجماد  یترک خوردگ  تخلخل،:  مانند  یذوب  ی مرتبط با جوشکار

و توسطعه  قیطتحق تحطت حاضر،درحال  FSW.[2] را ندارد بیتخر

 [. 6-3] است ییفضا عیدر صنا ومینیآلوم ی اژهایاتصال آل ی برا

  یچرخان دارا   ی اابزار استوانه  کی از    FSWی روش جوشکار  در

شود. در آغاز ی از اصطکاک استفاده م  یحرارت ناش  جادیا  ی برا  ،نیپ

پ  ند،یفرا تماس  کار  قطعه  سطح  با  با    کندمی  دایابزار  همزمان  و 

چرخش ن  یحرکت  پا  ییرویخود،  به   ی گرما  دیتول  ی برا  ن ییرو 

مدت زمان   دیبا  ندیفرآ  نیا  رد[.  7]   کندیاعمال م  یکاف  یاصطکاک

کاف  ینیمع حد  به  دما  تا  کرد  امتداد    یصبر  در  ابزار  سپس  برسد. 

 ی پارامترها[.  7]  کند تا مواد را مخلوط کندی خط اتصال حرکت م

در   ی محور  ی رویو ن  یسرعت دوران  ،ی سرعت جوشکار:  مانند  ندیفرآ

 [. 8،  7]  مهم هستند اریجوش بس تیف یک  نییتع

سطح مطاده و ابطزار، سطبب   نیب  اصطکاک  جادیچرخش ابزار و ا

 شیسطبب افطزا  ،شطده  جطادیا  ی گرما  نیشود. ایم  یاصطکاک  ی گرما

ذوب ماده گشطته و مطواد را  ی برابر دما 95/0تا  8/0 نیماده ب  ی دما

ابطزار، دچطار   نیمواد به سبب چرخش پط[.  10،  9]  کندیم  ی ریخم

 زیطر  نی. همچنطشطوندمیشطده و مخلطوط    کیشطکل پتسطت  رییتغ

 ن،یتوسط پط  ک،ی. مواد پتستشودمی  رییمواد دچار تغ  هیاول  ختارسا

ابزار در امتطداد خطط اتصطال دو فلطز  یمخلوط شده و با حرکت خط

 [. 12، 11، 1] خورندیدو قطعه به هم جوش م ه،یپا

ابزار و ماده   نیاز اصطکاک ب  یناش  ی ، گرماFSWی در جوشکار

 جادیماده، سبب ا  کیتشکل پتس  رییاز تغ  یحرارت ناش  نیو همچن

 راتیی. تغشودمیکمتر از نقطه ذوب قطعه    ییدر دما  یاتصال جوش

 اسطت  ی جوشکار  ی پارامترها  ریتحت تأث  FSWی در جوشکار  ییدما

 گذارد. یساختار اثر م زیبر رفتار و ر میو به طور مستق

توز  ی جوشکار  ندیفرآ  در علت  و    کنواختی  ریغ  عیبه  حرارت 

تغ  ی هاتنش   ریناگز  کنواخت،ی  ریغ  ی سازخنک و  شکل   رییپسماند 

 نیمهم در ا  ی هااز چالش   ی کی[.  14،  13]   شودیم  جادیدر قطعه ا

باق  ی هاتنش   ند،یفرآ ناح  ماندهی پسماند  که   ه یدر  است  جوش 

تأث  تواندی م سازه  عملکرد  و  دوام  استحکام،  [.  13]  باشد  رگذاری بر 

 یهاپسماند را بر سازه   ی هاتنش   ریتأث[  18-15]  ی اد یز پژوهشگران

بررس  یجوش داده  یمورد  درقرار  و  تحت    ی هاسازه   در  افتندیاند 

خوردگ  ایو    یخستگ  ی بارگزار پسماند    ی هاتنش   زانیم  یتحت 

توانند ی پسماند م   یهاتنش   رایممکن باشد؛ ز  زانیحداقل م   بایستی

شوند.  ها منجر به شکست زود هنگام سازه  ی بارگزار  ریبه کمک سا

تنش  FSWی جوشکار  ی پارامترها ناش  ی هابر  از   یپسماند 

 گذار است.  ریتأث ی جوشکار

روش  یکی ناش  ی هاتنش   ینی بش یپ  ی هااز  از    یپسماند 

تنش   ی جوشکار  ندیفرآ   ی ساز  هی شب  ،ی جوشکار پسماند   ی هاو 

نرم  توسط  آن  از  از  [.  20،  19]  استالمان محدود    یافزارهاحاصل 

 یعیوس  ی ر یتکرارپذ  هکه توسط روش المان محدود، گستر  ییآن جا

هز صرف  وس  ادیز  نهیبدون  به  دارد؛  توان یم  شرو  نی ا  لهیوجود 

تأث  ی هاتنش   زانیم و  جوشکار  ی پارامترها  ر یپسماند  بر   ی مختلف 

جوشکار  ی هاتنش  انجام  از  قبل  را  در   کرد  ی نی بشی پ  ی پسماند  و 

جوشکار  ن یترنه ی به  جهینت موارد  ی حالت  به  توجه  با  همچون   ی را 

با صرف هز و...   یکمتر  نهیاستحکام جوش، تنش پسماند، اعوجاج 

 .  کرد نییتع

ا  هدف پارامترها  نیاز  مطالعه  بر   FSWی جوشکار  ی پژوهش، 

مکان  ی هاتنش  خواص  توسط    یکپارچگیو    یکی پسماند،  اتصال، 

برا محدود  المان  به  یابیدست  ی روش  جوش   تی فی ک  نی ترنه ی به 

نوآوراست بهره   نی ا  ی .  در  عدد   کیاز    ی ریگپژوهش   یمدل 

مح  یکیمکان   -یحرارت  ی شده کوپل  ABAQUSافزار  نرم   طیدر 

 ی اصطکاک  ی جوشکار  ندیفرآ  ی اثرات چندگانه پارامترها  لیتحل  ی برا

  است.   6061  ومینی آلوم  اژیپسماند در آل  ی هاتنش   عی بر توز اغتشاش

پ پارامتر    ای  کیبر    ی د که تمرکز محدو  نیشیبرختف مطالعات  دو 

 یدیکل  ی از پارامترها  یاپژوهش، مجموعه  نیند، در ا اهداشت  ندیفرآ

جوش،   یابزار، سرعت چرخش، سرعت خط  ی محور  ی روین  :شامل

پ به   نی قطر  ابزار  جنس  همو  مدلصورت  تحل  ی ساززمان   ل یو 

همچنشده  ا  نی اند.  از  استفاده  عدد  نیبا  پ   ،ی مدل   ین ی بش یامکان 
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از    ش یپسماند پ  ی هاجهت کاهش تنش   ی جوشکار  ی نه یبه   طیشرا

م   یواقع  ندیفرآ   ی اجرا  که  است،  شده  کاهش    تواندیفراهم  به 

در  ژهیوبه   ،یصنعت ی اتصالات در کاربردها  تی فی ک شی و افزا هانهیهز

شود.  عیصنا منجر  بررسی   هوافضا،  به  پژوهش  این  در  عتوه  به 

از  پژوهش پارامترهای جوشکاری های پیشین، بررسی تعداد زیادی 

و همچنین رسیدن به نتایج بهینه جهت مصارف صنعتی و فضایی با 

شده   پرداخته  یکجا  و  همزمان  صورت  به  محدود  المان  از  استفاده 

پژوهش.  است سایر  در  که  صورتی  از در  مورد  دو  یا  یک  فقط  ها، 

و تعداد پارامترهای   است  موارد مطرح شده مورد مطالعه قرار گرفته

پژوهش از  هر یک  در  کمتر  بررسی شده  نیز  اثر .  هستندها  اگرچه 

 ترش ی پ  ی اغتشاش  ی اصطکاک  ی جوشکار  ندیفرآ  ی از پارامترها  یبرخ

به متعدد  مقالات  بررسدر  جداگانه  نوآورشده   ی صورت  اما  و   ی اند، 

ا افزوده  بررس  ن یارزش  در  و سهم   یپژوهش  چند   کیستماتیزمان 

کل مدل   ی دیپارامتر  قابل   قیدق  یشده کوپل  ی عدد  ی سازو    ت ی با 

 ک ی با استفاده از    ،پژوهش حاضرتنش پسماند است. در    ین یبش یپ

تنها اثرات مستقل ، نهABAQUS  طیدر مح  کپارچهی  ی مدل عدد

سرعت چرخش، سرعت جوش و   ، ی محور  ی رویهر پارامتر )مانند ن

پ ترکنیقطر  اثر  بلکه  ا  یبی(  متقابل  قالب    نیو  در   ک یپارامترها 

تحل بررس   یلیچارچوب  ا  ی منسجم  است.  ش   ن یشده  به   ییناساامر 

که در منابع    شودمیکاهش تنش پسماند منجر    ی برا  نه یبه   طیشرا

  شده بودند.   انیدو پارامتر ب ای کیصورت مجزا و محدود به به  یقبل

 

 ی عدد  یساز ه یشب -2

المان محدود و شب  ی عدد  لیتحل  ندیفرآ  ی سازه یتوسط روش 

از    ،FSWی جوشکار استفاده  متوال  کی با  کوپل   -یحرارت  یمدل 

نرم   یکیمکان  ا  ABAQUS  افزاردر  در  شد.   9پژوهش    نیانجام 

 یسرعت چرخش  ی پارامترها  ریند تا تأثاه مدل شد  ،ی نمونه جوشکار

  نیو قطر پ  ابزارابزار، جنس    ی محور  ی روین  ،ی ابزار، سرعت جوشکار

 در  . ردیقرار گ  یمورد بررس   ی از جوشکار  یپسماند ناش   ی هابر تنش 

متر و از جنس یل یم  150*50*5ها، دو ورق با ابعاد  از مدل  کیهر  

نرم  6061  ومینیآلوم  اژیآل در  هم  به  اتصال  مدلجهت   یسازافزار 

از دما، مطابق با    یصورت تابعبه   یکیو مکان  یند. خواص حرارتاه شد

بندی سپس المان  و  وارد شد  ABAQUSافزار  در نرم[  21]  مرجع

انجام  مدل  قطعه   ی بندالمان  ندیفرآ  ،یحرارت  لیشود. در تحلیمها 

خط جوش( و عرض قطعه انجام   ی در سه بعد ضخامت، طول )راستا 

المان  ی شد. در راستاها  از  استفاده   کنواختی  ی هاضخامت و طول، 

حال  ،شد راستا  کهیدر  المان  ی در  از  قطعه،   bias  ی هاعرض 

کوچک    شد.  ی برداربهره  المانبا  اندازه  شدن   ل یتحل  دقتها،  تر 

محاسبات  ابد، ییم  شیافزا زمان  نسبت  همان  به   تر ی طولان  ی اما 

 ی رضروریغ  شیاز افزا  ی ریو جلوگ  لیحفظ دقت تحل  ی برا.  شودی م

 یها از المان  ،ی جوشکار  ی هاعرض ورق  ی زمان محاسبات، در راستا

bias  به خط   کینزد  یروش موجب شد که نواح  نیاستفاده شد. ا

با دور شدن   جیشوند و به تدر  ی سازهیشب  زتری ر  ی هاجوش با المان

المان اندازه  بزرگاز خط جوش،  راستاها  در  شود.  و   ی تر  ضخامت 

اعمال شد. با   کنواختیالمان    فیرد  150و    5  بیطول قطعه به ترت

خط جوش )طول    ی ها، اندازه هر المان در راستاتوجه به ابعاد ورق

معادل   قطعه  و ضخامت  راستا   متری لیم  1ورق(  در  شد.   یانتخاب 

المانعرض ورق از  شد که   میتنظ  ی اگونهبه   ،bias  ی هاها، استفاده 

راستا در  و  جوش  خط  بر  )عمود  ورق  لبه  هر  ورق(،   ی در  عرض 

همچن  25تعداد   شد.  گرفته  نظر  در  اندازه    ن،ی المان  نسبت 

کوچک  نیتربزرگ با  المان  نیتر به  برابر  گرفته    5ها  نظر  شد.  در 

المان  ی ها المان  ی بند المان  جهت از  جوش،    کنواخت ی  ی هافلز 

کوچک اندازه  شد.  تقر  نی تراستفاده  جوش  فلز  در     با یالمان 

 در نظر گرفته شد.  مترمیلی  798/0⨯1⨯1

تحلالمان  نوع در  نوع  یحرارت  لیها   heat transfer  از 

(DC3D8)  بیها در هر نمونه به ترتها و گرهتعداد کل المان  .است  

 ان یبه تعادل مناسب م   یاب یمنظور دست. به است  46206و    37500

نتا تحل  جیدقت  محاسبه،  زمان  به   تی حساس  لیو  صورت مش 

برا  ی مقدمات شد.  مش    نیا  ی انجام  اندازه  چند  با  مدل  منظور، 

 سهیجوش مورد مقا  هیتنش پسماند در ناح  جیو نتا  شدمتفاوت حل  

 37500ها از حدود  تعداد المان  شیقرار گرفت. مشاهده شد که افزا

تأث بالا  توجه  ریبه  نتا  یقابل  دقت  محاسبات   جیبر  زمان  اما   ی ندارد 

چشمبه اابدییم  شیافزا   ی ر یگطور  بر  تعداد    نی.    37500اساس، 

به بهالمان  حالت  تمام  نهی عنوان  در  و  استفاده    هالیتحل  یانتخاب 

شرا  .شد و  اتصال  هندسه  ابزار،   ی جوشکار  ی سازهی شب  طیهندسه 

درمدل  )  ها  )1جدول  شکل  و  قابل1(  محدوده   (  است.  مشاهده 

چرخش  ندیفرآ  ی پارامترها  راتییتغ سرعت  جمله  سرعت    ،ی)از 

  ن ی شی( بر اساس مرور منابع پنیو قطر پ  ی محور  ی روین  ،ی جوشکار

جوشکار با  و   ومین یآلوم   6061  اژیآل   یاغتشاش  یاصطکاک  ی مرتبط 

متخصص  نیهمچن با  و   یصنعت  نی مشاوره  ساخت  حوزه  در  فعال 



 ی عباس و  دشادی ،  وحیجانی رسف 

 

شده   دیتول به انتخاب  انتخاباند.  بازه  خاص،  سرعت    ی برا  یطور 

پ(rpm  1200–1000)  یچرخش سرعت    mm/min)  ی شروی، 

–mm 6) نیو قطر پ( N4000–3000) ی محور ی رو ی، ن(80–150

مقاد  )4 تحق  جی را  ریاز  کاربردها  قاتیدر  و   یواقع  یصنعت  ی مشابه 

 [.  23، 22] الهام گرفته شده است

باز  یتمام  یحرارت   لیتحل  در ط  ،سطوح  در  مراحل   یقطعات 

 ییجابهانتقال حرارت جا  ،اطراف  طی و خنک شدن با مح  ی جوشکار

(convection)  تشعشع ضر(radiation) یو  انتقال    بیدارند. 

جا ضر 30(W/(m2K))   ییجابهحرارت  سطح    بیو   6/0تشعشع 

  نی ریسطح ز  نی ب  یی رسانش گرما  ن یهچن [.  24]  در نظر گرفته شد

قطعه کار در نظر گرفته شد. جهت اعمال   ریقطعه کار و نگهدارنده ز

حرارت توسط جوشکار  یبار  قطعه  بر  ز  ،ی وارد   DFLUX  رروالی از 

نرم بار حرارت  FORTRANافزار  نوشته شده در  در   یاستفاده شد. 

است  محل اتصال اعمال شده    در(  2شکل )  بامطابق    ی جوشکار  یط

درجه   25)  طیمح  ی ها در دمال مد  ،ی سازو سپس در مرحله خنک

از   ،یحرارت لیاز حل تحل (. پس3شکل ) نداهگراد( خنک شد یسانت 

به   جینتا ورودآن  تحل  ی عنوان  تحل  ی کیمکان  لیدر  و   لیاستفاده 

 انجام شد.   زین  یکیمکان 

قطعه    ی سازهی شب   ندیفرا  ،ی مدل جوشکار  یکیمکان   لیتحل  ی برا

تع تحل  نییو  همانند  تفاوت  یحرارت  ل یخواص  و  مدل    یاست  با 

المان  یحرارت تحل  ی بندندارد.  مشابه به   زی ن  یکی مکان  لیدر  صورت 

به   یحرارت  لیتحل است،  شده  نحوه    ی طورانجام  و  ابعاد  تعداد،  که 

ها مشابه است. تنها تفاوت در نوع المان  لیدر هر دو تحل  ی بندمانال

تحل در  المان  ی کیمکان  ل یاست؛   3D stress (C3D8R)  ی هااز 

در است.  مکانیکی   استفاده شده  تحلیل  انتهاطی  دو  در ورق  ی ،  ها 

 یساز و خنک  ی جوشکار  ندیفرآ  یجهات ط  یبرابر حرکت در تمام

تاراندشده   فیتعر  هارهیشده و گ   د یمق از   یحرارت  خچهی. سپس  که 

تحلبه  یحرارت  لیتحل مدل  وارد  آمده،  در   یکیمکان   لیدست  شد. 

انجام تحل  ت،ینها پسماند   ی هااستخراج تنش   انامک  ،یکیمکان   لیبا 

تمام م   ی هابخش   یدر  فراهم  م   .شودی قطعه   ی هاتنش   دانیسپس 

شده    ی سازمدل   ی هاپس از سرد شدن قطعه از نمونه   ی پسماند طول

 .((12)شکل   تا (4) شکل)شد استخراج 
 سازی شدههای شبیه شرایط جوشکاری مدل (:  1)جدول 

نیروی ابزار  
(N) 

سرعت جوشکاری  

(mm/min ) 

ضریب اصطکاک 

 (  μابزار ) 

سرعت چرخشی 

 (rev/min)ابزار 

ارتفاع پین  

(mm ) 

قطر پین 

(mm ) 

قطر شانه 

(mm ) 

جنس 

 ورقها 

ابعاد ورق 

(mm ) 

شماره 

 نمونه 

3000 150 3/0 1200 7/4 6 20 6061Al 5*50*150 1 

4000 150 3/0 1200 7/4 6 20 6061Al 5*50*150 2 

4000 150 4/0 1000 7/4 6 20 6061Al 5*50*150 3 

4000 150 3/0 1000 7/4 6 20 6061Al 5*50*150 4 

4000 100 3/0 1000 7/4 4 20 6061Al 5*50*150 5 

4000 100 3/0 1000 7/4 6 20 6061Al 5*50*150 6 

4000 150 3/0 1100 7/4 6 20 6061Al 5*50*150 7 

4000 100 3/0 1200 7/4 6 20 6061Al 5*50*150 8 

4000 80 3/0 1200 7/4 6 20 6061Al 5*50*150 9 

 
 هانمونه FSW(: هندسه ابزار و اتصال  1)شکل 
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خنک شدن  (: انجام تحلیل حرارتی، اعمال شار حرارتی و 2) شکل

 ها پس از جوشکاری نمونه

 
(: انجام تحلیل حرارتی، اعمال شار حرارتی و خنک شدن  3) شکل

 ها پس از جوشکاری   نمونه

 
های پسماند طولی ناشی  و تنش  FSWسازی جوشکاری  (: شبیه 4)شکل 

   1از جوشکاری در نمونه شماره 

 
های پسماند طولی ناشی  و تنش  FSWسازی جوشکاری  (: شبیه5)شکل 

 2از جوشکاری در نمونه شماره 

 
های پسماند طولی ناشی  و تنش  FSWسازی جوشکاری  (: شبیه 6)شکل 

 3از جوشکاری در نمونه شماره 

 
های پسماند طولی ناشی  و تنش  FSWسازی جوشکاری  (: شبیه 7)شکل 

 4از جوشکاری در نمونه شماره 

 
های پسماند طولی ناشی  و تنش  FSWسازی جوشکاری  (: شبیه 8)شکل 

 5از جوشکاری در نمونه شماره  

 
های پسماند طولی ناشی  و تنش  FSWسازی جوشکاری  (: شبیه 9)شکل 

 6از جوشکاری در نمونه شماره 



 ی عباس و  دشادی ،  وحیجانی رسف 

 

 
های پسماند طولی ناشی  و تنش  FSWسازی جوشکاری  (: شبیه 10)شکل 

 7از جوشکاری در نمونه شماره 

 
های پسماند طولی ناشی  و تنش  FSWسازی جوشکاری  (: شبیه11)شکل 

 8از جوشکاری در نمونه شماره 

 
های پسماند طولی ناشی  و تنش  FSWسازی جوشکاری  (: شبیه 12)شکل 

 9از جوشکاری در نمونه شماره 

 

 ی شار حرارت -3

توسط    ی گرما  دیتول کار  قطعه  بر  عمدهبه   FSWوارد  از    طور 

اتتف [.  25]  شودی مواد حاصل م  کی شکل پتست   رییاصطکاک و تغ

 ی درصد از کل گرما   5تنها    ،ی جوشکار  ی گرما، مستقل از پارامترها

است   دیتول تحق[.  26]  شده  با  مدل   قات یمطابق  چنانچه  گذشته، 

گرما شب  ی سازه یشب  ی منبع  جهت  در   دانیم  ی سازه یشده  دما 

FSWباشد،    یحجم  ی از منبع حرارت سطح و منبع گرما  یب ی، ترک

 است  ی جوشکار  ی واقع  ی دما  دانی به م  ترکینزد  ،ی سازه یشب  جینتا

  نیشده در اروابط ارائه[.  28،  27]  دی آی دست م به  ی ترق یدق  جیو نتا

دقبه   ،بخش محاسبه  تول  قیمنظور  ناش  د ینرخ  اصطکاک   یگرما  از 

ارائه   یاغتشاش  یاصطکاک   ی جوشکار  ندیابزار و قطعه کار در فرآ  نیب

اشده  پ  نیاند.  در  مح  DFLUX  رروالیز  ی سازاده یروابط    ط یدر 

ABAQUS   به   انهیگراصورت واقعبه  یاند تا شار حرارتاستفاده شده

عدد پا  نیا  ن،یبنابرا.  شوداعمال    ی مدل  بار   هیمعادلات  محاسبه 

در   یهستند و نقش مهم  یحرارت  لیدر مرحله تحل  ی ورود   یحرارت

 دارند. یحرارت ی سازه یدقت شب 

 ریطتوان به صطورت زیرا م  ی توسط جوشکار  ی ورود  ی کل گرما

 [: 29، 24، 22] کرد انیب

 

(1) )p+ Qs= ƞ(Qtotal Q 
(2) )𝑟𝑠ℎ𝑜𝑢𝑙𝑑𝑒𝑟

3 −  𝑟𝑝𝑖𝑛
3πτω ( 

2

3
=  sQ 

(3) 𝑟𝑝𝑖𝑛
3πτω 

2

3
+  pinH𝑟𝑝𝑖𝑛

2= 2πτω pQ 

(4) τ = 
𝜇 𝐹

𝜋 𝑟𝑠ℎ𝑜𝑢𝑙𝑑𝑒𝑟
2 

 

totalQ   توسط    یورود  ی کل گرماFSW    .95/0استη =    بازده

 pQو    sQ[.  30]  است   ییگرما  ی شده به انرژ  لیتبد  ی کیمکان  ی انرژ

ترت طر  ی ورود   ی گرما   ،بیبه  پ  قیاز  و  تنش    τهستند.    نی شانه 

است.    نی ب  یبرش کار  قطعه  و  زاو  ωابزار  است.    ی ا  هیسرعت  ابزار 

3/0μ =   ب  ب یضر ابزا  نی اصطکاک  و  کار   یروین   F[،  29]  رقطعه 

  نی شعاع شانه ابزار و شعاع پ  بی، به ترتpinrو    shoulderrابزار،    ی عمود

پ   pinHو   توزاست  نی طول  پ   عی.  و  شانه  م  نیحرارت  به ی را  توان 

  رروالیتوسط ز ،یحجم  یو شار حرارت یسطح یبا شار حرارت بیترت

Dflux    درAbaqus  حرارت  ی ساز ه یشب شار  محاسبه  را   یکرد. 

 [: 22] کرد انیب ریبه صورت ز توانی م

 شار حرارتی سطحی:

(5) 
3ƞ𝑄𝑠𝑟𝑠ℎ𝑜𝑢𝑙𝑑𝑒𝑟

2𝜋(𝑟𝑠ℎ𝑜𝑢𝑙𝑑𝑒𝑟
3 − 𝑟𝑝𝑖𝑛

3 ) 
 = sq 

 

 شار حرارتی حجمی:

(6) 
ƞ𝑄𝑝

𝜋 𝑟𝑝𝑖𝑛
2 𝐻 

=  pq 

 

sq    وpq   به ترتیطب شطار حرارتطی ناشطی از شطانه ابطزار و پطین

 .هستند
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 و بحث   جی نتا -4

 یهابرتنش   FSWی جوشکار  ی پارامترها  ریپژوهش، تأث  نیدر ا

با استفاده از روش المان محدود مورد   ،ی از جوشکار  یپسماند ناش

جداگانه    یبه بررس   ی متعدد  ی هاقرار گرفت. اگرچه پژوهش  یبررس

پارامترها اپرداخته  FSW  ی اثر  در  اما  اثر   ،پژوهش  نیاند، 

در    ی امجموعه پارامترها  عدد  کیاز  شده    یبررس  کپارچهی  ی مدل 

برهم و  ارتباط  تا  آن است  تولکنش  در  بهتر   دیها  پسماند  تنش 

ا  یی شناسا تع  تواندی م  کردیرو  نیشود.    نهی به   طیشرا  نییبه 

با    عتوه،به   کمک کند.  یعمل  ی هاشیآزما  ی از اجرا   شیپ  ی جوشکار

کمّ شرا   ی هاتنش   یاستخراج  در  تحل  طیپسماند  و   ل یمختلف 

 ا یحساس به اعوجاج    عیدر صنا  تواندی پژوهش م  نی ها، اآن  یق یتطب

)مانند  بالا  و خودروساز:  استحکام  راهنمای هوافضا   یبرا   یقیدق  ی ( 

آزمون  FSWی پارامترها   م یتنظ از  لذا   یعمل  ی هاقبل  کند.  فراهم 

کاربرد  کی  ه،مطالع   نیا  جینتا هز  ی گام  کاهش  جهت  و   هانه یدر 

حاصل   جینتا  است.   یواقع  ی در کاربردها  ی جوشکار  تی فیک  شیافزا

قابل   (17)شکل  تا    ( 13)شکل  پسماند در    ی هاتنش  ی سازه یشباز  

   مشاهده است.

تحل  ی اریبس  پژوهشگران المان  ی عدد  ی هالیاز  محدود،   و 

 اند استفاده کرده   FSWی مهم جوشکار  ی هایژگیو  ینی بش یجهت پ

همکاران   وی[.  32،  31] پارامترها[  26]  و  اثر  مطالعه   ی جهت 

تنش  ی اغتشاش  یاصطکاک  ی جوشکار تحل  ی هابر  از   لیپسماند، 

تحقالمان کرد.  استفاده  ف  ی و  قاتیمحدود  منطقه  در  داد،   لزنشان 

نواح و  حرارت  یجوش  از  کشش  ی هاتنش ،  متاثر  . است   یپسماند 

همکاران و  ناش   ی هاتنش [  33]  جاتا  جوشکار  یپسماند   یاز 

در   7451T-7050  ومین یآلوم  اژیآل  یاغتشاش  یاصطکاک را 

 دریافتند که کرد و    ی ریگمتر اندازه ی لیم  5/1با ضخامت    ییهانمونه 

 است.  یعرض ی هاشاز تن شتری ب  یپسماند طول  ی اهتنش  یبزرگ

جا  از ا  ییآن  در  ن  نیکه  طول  ز یپژوهش   یها تنش   یمؤلفه 

سا از  ب   ی هامؤلفه   ریپسماند  پسماند  نتا  شتریتنش  فقط   ج یبود، 

حاصل،   جیتوجه به نتا  باگزارش شده است.    یپسماند طول  ی هاتنش 

، FSWی از جوشکار  یناش  یپسماند طول  ی هاتنش   زانیم  نیشتریب

بوده و با فاصله گرفتن از   یدر منطقه فلز جوش و به صورت کشش

ناح  و  لبه   هیفلز جوش  به سمت  از حرارت  م ورق  ی هامتاثر   زان یها 

طول  ی هاتنش  م  یپسماند  مابدیی کاهش  که  است  مشخص    زان ی . 

ناحتنش  نیا ناح  هیها در  و  ب  هیفلز جوش  از حرارت  از   شتریمتاثر 

 یجوشکار  ندیفرا  ریبودن تأث  کسانیتوجه به    و با   است   ینواح  ریسا

به دل  ی بر رو شده،    ی جوشکار  ی هاهمجنس بودن ورق  لیدو ورق 

بزرگ  یمنحن متقارن   ی هاتنش   ی و  به صورت  دو طرف  در  پسماند 

منحناست طول  ی تنشها  عیتوز  ی.  مدل   یپسماند  شکل در  به  ها 

“M”  ی هادر نمونه  یپسماند طول  ی هاتنش  زانیم  نیشتری. باست 

 96تا    58  ن یآن ب  زان یو م  است  یشده، به صورت کشش   ی سازمدل 

تسل تنش  پا  میدرصد  پارامترها استمگاپاسکال(    276)  هیفلز   ی. 

 . هستند لیمطالعه به شرح ذ نیدر ا یمورد بررس

 

 سرعت جوشکاری -4-1

 یرا با بررس  FSWی و همکاران مدل المان محدود جوشکار  ین

مواد    کیشکل پتست  رییاز اصطکاک و تغ  یشده ناش   جاد یحرارت ا 

داد و   جهینت  [.22]  توسعه  تنش    نیا  انگریب  ی مطالعات  که  بود 

طول افزا  یپسماند  جوشکار  شیبا  . ابدییم  شیافزا  ی سرعت 

جوش با   هیدر ناح  یتنش پسماند طول   که  نشان داد   جینتا  نیهمچن

افزا  شیافزا ابزار  چرخش  و   یقهرمان .  ابدییم  شیسرعت  مقدم 

 یهاتنش   ی ریگالمان محدود و اندازه  ی سازه یبه شب[  34]  همکاران

ناش جوشکار  یپسماند   ومی ن یآلوم  اژیآل  یاغتشاش   یاصطکاک  ی از 

2024-351  T  قابل کاربرد  صنا  یتوجهکه  دارد،   عیدر  هوافضا 

استپرداخت وه  جوشکار  ریتأث  ی .  بر   ی سرعت  ابزار  چرخش  و 

که با   دهدمی نشان    جیقرار داد. نتا  یپسماند را مورد بررس  ی هاتنش 

مقاد  شیافزا ابزار،  چرخش  پسماند   ی هاتنش   نی انگیم  ریسرعت 

همچن ابدییم   شیافزا  یطول چرخش  کیدر    ن ی.  ثابت،   یسرعت 

ا  ی سرعت جوشکار  شیافزا به   تر کینزد  کیپ  ی هاتنش   جادیمنجر 

م  افزا  ریو مقاد  شودیبه خط جوش  اابدییم  شیتنش پسماند    نی. 

سرعت   یحرارت  ان یگراد  شیافزا  جهینت  ندتوای م  مسئله طول  در 

 بالاتر باشد.  ی جوشکار

به    نیا  در توجه  با  و  افزا(13)  شکلمطالعه  سرعت    شی، 

)در   قهی بر دق  متری لیم   100به    قهی بر دق   متر ی لیم  80از    ی جوشکار

  ش ی ثابت باشند(، باعث افزا  ی جوشکار  ی پارامترها  ریکه سایطیشرا

مگاپاسکال شده    9حداکثر،  زانیبه م  یپسماند طول  ی هاتنش   یبزرگ

ادامه    است. جوشکار  شی افزا  نیا  افتن یبا  سرعت    100از    ی در 

دق  متر یل یم  150به    قهی دق  بر  متری لیم  ی بزرگ  شیافزا  قه، یبر 

طول  ی هاتنش  م  ی پسماند    است.  مگاپاسکال   62حداکثر،  زانیبه 

م  که  ی مشاهده  تأثشود  جوش،  توجه  ریسرعت  تنش   یقابل  بر 



 ی عباس و  دشادی ،  وحیجانی رسف 

 

شرا در  دارد.  سا  یطیپسماند  ثابت    ی جوشکار  ی پارامترها  ریکه 

طول پسماند  تنش  افزا  ی باشند،  جوشکار  شیبا   ش یافزا  ی سرعت 

حرارت .  ابدیی م که  است  این  پسماند  تنش  در  افزایش  این  علت 

ورودی در واحد طول خط جوش، توسط سرعت خطی جوشکاری 

ابزار شودمی تعیین   باشد،  بیشتر  جوشکاری  خطی  سرعت  هرچه   .

عبور  سریع ناحیه جوشکاری  هر  از  در   کندمی تر  گرمای کمتری  و 

از  شودمیواحد طول جوش وارد   بین هر قسمت  ؛ لذا گرادیان دما 

می  افزایش  از ماده  قسمت  هر  بین  حرارتی  گرادیان  افزایش  یابد. 

بیشتری  یکنواخت  غیر  حرارتی  انقباض  و  انبساط  سبب  در   مواد، 

می  جوشکاری  ناحیه  سرمایش  و  گرمایش  درزمان  و  نتیجه   شود 

 یابند. های پسماند افزایش میتنش 

 
   9و   8، 2های: نمونه-های جوشکاری متفاوت های المان محدود در سرعت های پسماند طولی حاصل از تحلیل(: تنش 13)شکل 

 

 ابزار  یچرخش   سرعت -4-2

همکاران  مایل ناش  ی هاتنش[  35]  و  از   یپسماند 

 -6013  ومین یآلوم  اژیاز جنس آل  ییهارا در نمونه  FSWی جوشکار

6T  نتا  یابیارز جوشکار  جیکرد.  سرعت  کاهش  با  داد،  و    ی نشان 

چرخش سرعت  تنش   یکاهش  مقدار  کشش   ی هاابزار،   یپسماند 

ناح در  تأث  ه یحاصل  م   ریتحت  کاهش  مطالعات  ابدیی حرارت   ی و. 

تنش که  داد  تنش   شتر یب  ،یپسماند طول  ی هانشان  پسماند   ی هااز 

پسماند،  ی هاتنش  ی؛ لذا در بررساست  یضخامت و عرض ی در راستا

طول سایبحران  ،یمؤلفه  از  اهم  استها  مؤلفه   ر یتر  درجه  از    تیو 

 نیا  انگریب  نیشیو مطالعات پ   ی برخوردار است. پژوهش و  ی شتریب

 ی به صورت کشش   ، یپسماند طول  ی هاتنش   زانیم  نی شتریب که  است

   ماده است.   میدرصد استحکام تسل  100تا    30و در محدوده    است

همکاران  دوبورگ  یاصطکاک   ی جوشکار  ی پارامترها  ر یتأث  [ 36]  و 

ماده جوشکار  یاغتشاش بر  مطالعه   ی را  مورد  و خواص جوش  شده 

سرعت چرخش ابزار به    شیکه افزا  د یرس  جهینت   به این  ی قرار داد. و

قابل  افزا  یتوجهطور  به  م  شی منجر  پسماند  و   پانزر   شود.ی تنش 

بر    FSWی جوشکار  ی پارامترها  ریتأث[  37]  همکاران  ی رورا 

نتاندکرد  یبررس  6111AAو    6061AA  ی اژهایآل نشان   جی. 

تأث  دهدمی  ابزار  پارامتر سرعت چرخش   FSWبر  یتوجهقابل  ریکه 

 ژانگ   .شوند می پسماند    ی هاتنش   شیآن، سبب افزا  شیداشته و افزا

 جی . نتااندهرا توسعه داد یکیترمومکان  ی هامدل [ 40-38]و همکاران 

داد   ایشان ع  ی ری جلوگ  ی برا  که  نشان  صورت   در  ،یاحتمال  وبیاز 

جوشکار  شیافزا چرخش  ی سرعت  سرعت  است  ن   یلازم   زیابزار 

همچنابدی  شیافزا افزا  نی.  جوشکار  شی با  سرعت  و   یهمزمان 

ن  ی هاابزار، تنش  یسرعت چرخش  یک ی.  ابندیی م  شی افزا  زیپسماند 

نتا  گرید افزا  نیا  یو  ی هاپژوهش  جیاز  با  که  سرعت   شیبود 

 .   ابدیی م شیافزا زین ی جوشکار ی ابزار، حداکثر دما یچرخش

همان  نیا  در در  پژوهش  که  است،    (14)  شکلطور  مشخص 

چرخش  ریتأث جوشکار  یسرعت  در  بررس  FSWی ابزار  قرار   ی مورد 

افزا که  است  مشخص  و  است  چرخش  شیگرفته  از   یسرعت  ابزار 

 ر ی که سا  یطی)در شرا  قهیدور بر دق  1100به    قهیدور بر دق   1000

 یهاتنش   یزرگب  شیاند(، باعث افزاثابت بوده   ی جوشکار  ی پارامترها

طول م  یپسماند  با   33  حداکثر،  زانیبه  است.  شده  مگاپاسکال 

 زانیبه م قهیدور بر دق 1100 زانیابزار از م یسرعت چرخش شیافزا
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ی پسماند طول  ی هاتنش   یبزرگ  شی افزا   زانیم   قه،یدور بر دق  1200

ماست مگاپاسکال    34  حداکثر مشاهده  وقت ی .  که   ریسا  یشود 

اس  FSWی جوشکار  ی پارامترها طول  ت،ثابت  پسماند  در   یتنش 

افزا  هیناح با  افزا   شیجوش  ابزار  علت  ابدیی م  شی سرعت چرخش   .

و عمل   ی حرارت ورود   ک،یپ  ی است که دما  نیتنش ا  شیافزا  نیا

.  ابدییم  شیسرعت چرخش افزا  شی جوش با افزا  هیهمزدن در ناح

پتست  جر  کیسپس  و  افزا  انیشدن  و   ابدییم  شیفلز  انبساط  و 

حرارت افزای م  ت یتقو  ی موضع  یانقباض  باعث  که  تنش    شیشود 

کشش نتایم  یپسماند  م  ی سازه یشب  جیشود.  که   دهدینشان 

جوشکار  یدوران   ی هاسرعت  سرعت  تنش   ی ادیز  ریتأث  ی و   یهابر 

بزرگتر   یها منجر به تنش پسماند کششآن  شیو افزا  داردپسماند  

بنابرای م پارامترها  یزمان  ن،یشود.   یطراح   FSWی برا  ندیفرآ  ی که 

 یو سرعت دوران ی سرعت جوشکار  نهی به زانیبر م بایستی  شوند،ی م

 شود. ی ریجلوگ ادیز یپسماند کشش ی هاابزار تمرکز کرد تا از تنش 

 
    7و   4، 2های: نمونه-های چرخشی متفاوتهای المان محدود در سرعت های پسماند طولی حاصل از تحلیل(: تنش 14)شکل 

 یمحور یروین -4-3

پارامترها   یکی کریتأث  ی از  بر  م   ت یف یگذار   یروین  زانیجوش، 

پا  ی محور فلزات  به  شده  ابزار    هیوارد  جانب  بهاست  FSWاز   . 

بی م  یکلطور که    انیتوان   ی روین  ی برا  نهیبه  زان یم  کیداشت 

ن  ی محور اگر  دارد.  ا   ی محور  ی رویوجود  از  باشد،    زانیم  نیکمتر 

ترک مانند   وبیو ع  ردیگینمصورت    ی ماده به خوب  ی عمود   انیجر

ا  م  یصورت  در   .شودمی   جادیدر جوش  مقدار   روین  نی ا  زانیکه  از 

  شی باشد، موجب نازک شدن مقطع جوش و پاشش ب  شتر یب  نهی به

م جوش  اطراف  در  حد  م  قاتیتحق  [.7]  شودیاز  که ینشان  دهد 

تأث   یکی  ی محور  ی روین بر مریاز عوامل   یاستحکام کشش  زانیگذار 

بهتر  یکی.  استجوش    نه،یبه  ی محور  ی روین   نییتع  ی هاراه   نیاز 

پ از  روش  ی نی بشی استفاده  محدود،   ک ی تکن   ،یتجرب  ی هاالمان 

همکاران    ین  [41]  استمشابه    ی هاروش  ای  یتاگوچ مدل    کی و 

گرما گرفتن  نظر  در  با  را  محدود  توسط   دیتول   ی المان  شده 

تغ و  پتست   رییاصطکاک   ی اصطکاک  ی جوشکار  ی برا  کیشکل 

داد  یاغتشاش و  ی سازه یشب  [. 22]  اندهتوسعه  محدود  به   ی المان 

متوال ن  هاانجام شد. پژوهش آن  یصورت کوپل   ی روینشان داد که 

افزا  ی محور باعث  ب  شیبزرگتر  پ   ن یاصطکاک  ماده    ن یشانه،  و 

شکل   رییلذا تغ  افت؛یخواهد    شیافزا  یتنش برش   جهیشود. در نتی م

تنش    شیو منجر به افزا  ابدیی م  شی جوش افزا  هیدر ناح  کیپتست

   شود.ی پسماند م

نتا  مطابق ا  جیبا  از  قابل  15)شکل  در  مطالعه    نیحاصل   )

افزا که  است  از    ی محور  یروین  شیمشاهده  به   نیوتون  3000ابزار 

شرانیوتون)  4000 سا  یطیدر  ثابت    ی جوشکار  ی پارامترها  ریکه 

ی به میزان از جوشکار  یناش  پسماند  ی هاتنش   شیباشند( سبب افزا

در   ی جوشکار  طی. با توجه به شراشودمی   مگاپاسکال   106حداکثر،  

 ه یناح ی دمانیوتون  3000 کمتر از  ی محور ی روی، ن2و  1 ی هانمونه 

دما  ی جوشکار حداقل  به  جوشکار  ی را  جهت   یاصطکاک   ی لازم 

 . شودنمی یتی فی نرسانده و منجر به جوش باک یاغتشاش

0102030405060708090100110120130140150160170180190200210220230240250260270280
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 2و  1های: نمونه -های المان محدود در نیروهای محوری متفاوتهای پسماند طولی حاصل از تحلیل(: تنش 15)شکل 

 نیپ قطر -4-4

از   نیقطر پط  رییمشاهده است که تغ  قابل  (16)شکل  با    مطابق

 ی هطاتنش  زانیطبطر م  یمحسوسط  ریتطأثمتطر  یلیم  6متر به  یلیم  4

داشطت   انین باتویم  ی. به طور کلندارد  ی از جوشکار  یپسماند ناش

عطدم اتصطال مناسطب   تطایابزار و نها  شیموجب سا  نیکاهش قطر پ

 بطر  یقابل تطوجه  ریتأث  زین  نیقطر پ  شیافزا  گر،ی. از طرف دشودمی

پسماند نخواهد داشطت؛ لطذا   ی هااتصال و تنش  تیفیک  ک،یپ  ی دما

توانطد یدر حطدود ضطخامت ورق، م  ی با قططر  نیتوان گفت که پیم

، 42،  7]  باشطد  یاغتشاش  یاصطکاک  ی جهت جوشکار  نهیگز  نیبهتر

43.] 

 
 6و  5های: نمونه -های متفاوت ابزارهای المان محدود در قطر پین های پسماند طولی حاصل از تحلیل(: تنش 16)شکل 

 ابزار جنس -4-5

ابزار    انیاصطکاک م  ، یاغتشاش  یاصطکاک  ی جوشکار  ندیفرا  در

پا  ی جوشکار فلز  تول  هیو  جوشکار  دیموجب  شود. ی م  ی حرارت 

 یگرما  شیسبب افزا  ه،یابزار و فلز پا  نی اصطکاک ب  بیضر  شیافزا

  می ابزار رابطه مستق  یاصطکاک با سخت  بیضر  نی. اشودمی   ی دیتول

هر چه سخت ب  یدارد.  ضر  ،باشد  شتر یابزار  ن   بیمقدار   زیاصطکاک 

با معادلات    افتهی  شیافزا  شتر یب  زین  ی دیتول  یگرما  3و  2و مطابق 

معمول.  شودمی  طور   یاغتشاش   ی اصطکاک  ی جوشکار  یبرا  به 

پ وم ینیآلوم از  م   نیها  استفاده  کربن  پر  فولاد    [.7]  شودی با جنس 

  نی ب  اصطکاک  بیضر   شی( افزا17)شکل مطالعه    نیا  جیمطابق با نتا

و   تغ  ی)ناش  کار  قطعهابزار  ابزار(  ر ییاز  در 4/0به    3/0از    جنس   ،

سا  یطیشرا به   ی جوشکار  ی پارامترها  ریکه  منجر  باشند،  ثابت 

 . شوند می درصد  18به میزان   یپسماند کشش ی هاتنش شیافزا

0.010.020.030.040.050.060.070.080.090.0100.0110.0120.0130.0140.0150.0160.0170.0180.0190.0200.0210.0220.0230.0240.0250.0260.0270.0280.0
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و   3های: نمونه -های متفاوت ابزار، ناشی از تفاوت جنس ابزارهای المان محدود در ضریب اصطکاکهای پسماند طولی حاصل از تحلیل(: تنش 17)شکل 

4 

 گیری  نتیجه -5

می نشان  ابزار  نتایج  محوری  نیروی  پارامترهای  که  دهد 

سرعت و  اغتشاشی  اصطکاکی  چرخشی جوشکاری  و  خطی  های 

بر تنش  ریتأثابزار،   توجهی  افزایش آنقابل  و   ها، های پسماند دارد 

پژوهش،    نیدر ا.  شوندمی های پسماند  چشمگیر تنش   سبب افزایش

از   استفاده  عدد  کیبا  حرارت  ی مدل  مح  یکیمکان -یکوپل    ط یدر 

ABAQUS یاصطکاک   ی جوشکار  ندیمختلف فرآ  ی پارامترها  ری، تأث 

سرعت   یمحور  ی روین  : شامل  یاغتشاش چرخش،  سرعت  ابزار، 

پ  ،ی جوشکار توز   نیقطر  بر  ابزار  در   ی هاتنش  عیو جنس  پسماند 

نتا  یبررس  دمور  6061  ومین یآلوم  اژیآل گرفت.   یسازه یشب   جیقرار 

 :دهدمی نشان 

 وتنیطن  4000بطه    3000ابطزار از    ی محطور  ی روین  شیافزا .1

 .شودیپسماند م ی هاتنش ی درصد 66حدود   شیموجب افزا

 قهیبر دق  متریلیم  50به میزان    ی سرعت جوشکار  شیافزا .2

 .شودمیپسماند  ی هاتنش ی درصد 31حدود  شیمنجر به افزا

دور بطر   100با افزایش سرعت چرخشی ابطزار بطه میطزان   .3

 یابند.درصد افزایش می 17های پسماند به میزان تنشدقیقه، 

توان قبل از اجطرای فرآینطد توسط روش المان محدود می .4

جوشکاری و با صرف هزینه کمتر، پارامترهای بهینطه جوشطکاری را 

هطای پسطماند جهت اجرای جوش با کیفیت به همراه حطداقل تنش

 تعیین کرد.

های پسماند در ناحیه جوشکاری به صورت کششطی تنش .5

درصد تنش تسلیم   96تواند تا حدود  ها میاست  و میزان بزرگی آن

 فلز پایه نیز برسد.

های پسماند در ناحیطه فلطز جطوش و حداکثر میزان تنش .6

نواحی نزدیک به ابطزار جوشطکاری اتفطاق افتطاده اسطت و بطا فاصطله 

ططولی  مؤلفطهشود. های پسماند کمتر میگرفتن از فلز جوش، تنش

 های آن بیشتر است. لفهؤهای پسماند از سایر متنش

 

 تعارض منافع 
 .هیچگونه تعارض منافع توسط نویسندگان بیان نشده است

 

 تشکر و قدردانی
، بطرای مشطاوره و نوقطابی  ویسندگان از جناب آقطای دکتطر محمطدن

کمال تشطکر و سازی  شبیهراهنمایی موضوع تحقیق در زمینه انجام  

 .قدردانی را دارند
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Abstract 
The space radiation environment can affect the material and electronic 
components in different ways. It is responsible for some failures and even the 
complete loss of missions. Therefore, understanding this environment's 
specifications and its interactions with material and electronic components leads 
to more reliable products. Benefiting from this information helps designers to 
apply some methods to compensate or mitigate the destructive effects of this 
radiation environment. Hence, since the early years of sending satellites into 
space, radiation payloads have been employed to identify and model this 
environment. This paper analyzes data obtained from an operational 
microsatellite launched for the purpose of demonstrating and validating several 
space technologies. The primary payload of the satellite consists of two dosimeters 
designed to measure the total ionizing dose (TID) in low Earth orbit (LEO). Based 
on the measured data, the total ionizing dose inside and outside the satellite has 
reached 65 rad and 1 krad, respectively, since the satellite launched (one year). 
The simulation results show that the platform protects each component, such as 
an aluminum shield with a 10 mm equivalent thickness. In addition, the received 
data from the satellite detected two G5 solar storms that occurred during the 
above period and show that a solar storm can increase the absorbed dose in the 
mounted components at the outside the satellite by more than 300 rad within a 
few days. 
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 چکیده 
هاي متنوعی بر مواد و قطعات الکترونیکی استفاده هاي فضایی عامل بروز آسیبط تشعشعی ماموریتمحی

هاي متعدد و حتی از دست رفتن کامل  ها تاکنون منشاء بروز خرابیباشد. این آسیبشده در فضاپیماها می
بسیار   اند. براین اساس شناسایی این محیط از حیث توع، انرژي و شار پرتوهافضایی بوده  چندین ماموریت

این   اثرات مخرب  کاستن  یا  منظور جبران  به  فضایی  تجهیزات  به طراحان  شایانی  و کمک  داشته  اهمیت 
از سال  به همین دلیل  از  محیط پرتویی خواهد داشت.  تاکنون استفاده  به فضا  ارسال ماهواره  هاي آغازین 

و مدل محموله این محیط  براي شناسایی  تحلیل هاي تشعشعی  به  مقاله  این  است.  داشته  ادامه  آن  سازي 
هاي یک میکروماهواره عملیاتی میپردازد که با هدف تثبیت چندین فناوري به فضا پرتاب شده است.  داده

اندازه براي  این ماهواره دو عدد دزیمتر  اصلی  یونساز کل در مدار  محموله  براساس     LEOگیري دز  است. 
(به مدت یکسال) مقدار دز یونساز کل در داخل و خارج    هاي دریافتی از ابتداي پرتاب ماهواره تاکنونداده

سازي، مقدار ضخامت حفاظ معادل با بوده است. با انجام شبیه  krad1 و    rad  65از ماهواره به ترتیب برابر  
برابر   ماهواره  آلومینیوم می  10پلتفرم  دادهمیلیمتر  این  بر  به خوبی باشد. علاوه  ماهواره  از  اخذ شده  هاي 

از مرتبه   نشان میرا که طی مدت فوق رخ داده  G5تاثیر دو طوفان خورشیدي  و  ثبت  را  دهد که هر اند 
تواند مقدار دز را براي قطعات نصب شده در بیرون از ماهواره طی چند روز بیش از  طوفان خورشیدي می

rad300   .افزایش دهد 
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1 
 مقدمه  -1 

هـا، نظیـر شرایط محیطی موجود در مدار چـرخش مـاهواره
هـاي بزرگ تغییـرات دمـایی، پرتوهـاي فضـایی، میـدان  ودةمحد

الکترومغناطیسی و گرانشی، پلاسما، عدم انتقال حرارت از طریـق 
هاي زمـان پرتـاب باعـث بـروز اثـرات مخربـی بـر هدایت و تنش

گردند. در ایـن میـان پرتوهـاي عملکرد تجهیزات الکترونیکی می
فضایی عامل اصلی بروز سه آسیب متفاوت بر قطعات الکترونیکی 

ها بـوده کـه عبارتنـد از آسـیب و مواد بکارگرفته شده در ماهواره
 .]1[ 3و آسیب دز یـونیزان کـل  2، آسیب تک رخداد 1جابجایی

هـاي متعـدد و حتـی از ها تاکنون منشاء بـروز خرابـیاین آسیب
]. لذا کسب 2اند [فضایی شده  دست رفتن کامل چندین ماموریت

هاي فضایی پیش از پرتاب و در حیطی ماموریتاطلاع از شرایط م
ــاوم ــه منظــور مق ــاز طراحــی، ب ــدارهاي ف ــزات و م ســازي تجهی

الکترونیکی جهت جبران یا کاهش اثرات فوق الذکر اهمیت بسیار 
هـاي تشعشـعی هاي حاصل از محمولـهزیادي دارد. با کمک داده

ها به فضا دریافـت هاي آغازین ارسال ماهوارهمتعددي که از سال
هایی از محیط پرتویی فضا استخراج شده شود، مدلشده و یا می

باشند. بطور معمول است که روز به روز در حال تکمیل شدن می
ها در فازهاي طراحی هر ماموریت فضایی مورد اسـتفاده این مدل

ها محیط ماموریت شناسایی و بر اساس قرار گرفته و به کمک آن
ه مقـاوم سـازي محصـول نهـایی در ها نسبت بـسازي نتایج شبیه

 شود. هاي پرتویی اقدام میمقابل آسیب
هـاي موجـود و نیـز تهیـه اما به منظور بهبود و ارتفاي مدل

هاي بروز و کارآمدتر، ارسال محموله هاي تشعشعی بـه فضـا مدل
به مدار   2013که در سال    Prova-Vهمچنان ادامه دارد. ماهواره  

کیلومتري از سطح زمین پرتاب شـد، شـامل یـک محمولـه   830
جدید تشعشعی با قابلیت شمارش و اندازه گیـري انـرژي شـدت 

]. این محموله از یک شبکه ماتریسـی 3پرتوها با دقت بالا است [
کند و به همین دلیـل توانـایی تشـخیص از حسگرها استفاده می

 FY-4Bجهت حرکت پرتوي ورودي را نیز دارد. مـاهواره چینـی  
ــال  ــه در س ــین 1202ک ــدار زم ــه م ــتاب ــاع  4ایس  36000(ارتف

محموله تشعشـعی اسـت کـه هـر  3کیلومتري) پرتاب شد داراي 
) هسـتند.  Pحسگر از نوع نیمه هادي (ماسفت نـوع    5یک شامل  

گیري دز یونسـاز کـل  با کمک این حسگرها ماهواره قادر به اندازه
هـاي ]. اولین ماهواره از میان مـاهواره4با دقت بسیار زیاد است [

 
1 Displacement Damage 
2 Single Event Effect 
3 Total Ionizing Dose (TID) 
4 Geostationary Orbit 

به مدار مولنیـا   2021در سال    Arktika-Mسنجشی روسی با نام  
پرتاب شد. این ماهواره بطور کلی با هدف مطالعه شرایط محـیط 

هـاي ایـن تشعشعی در ارتفاع بالا طراحی و ساخته شد. محمولـه
ماهواره قادرند تـا شـار ذرات الکتـرون و پروتـون را در محـدوده 

 ].5گیري کنند [دازهان MeV160تا  keV 05/0انرژي  
هاي هاي تحقیقاتی بزرگ که داراي محمولهعلاوه بر ماهواره

-سنجشی متعدد، متنوع و بسیار پیشرفته هستند، امروزه ماهواره
شـوند. هاي تحقیقاتی مکعبی نیز براي این منظـور اسـتفاده مـی

که توسط دانشگاه کاتالونیـا توسـعه داده   3Cat-1ماهواره مکعبی  
مولر بـراي شـمارش پرتوهـاي -شده است شامل یک تیوب گایگر

به مـدار   2018ورودي به ماهواره (البته حسگر) بوده که در سال  
(توسـعه   VDNH-80]. ماهواره  6پرتاب شد [  (LEO)  5ارتفاع کم

 800به مدار    2019داده شده در دانشگاه مسکو) نیز که در سال  
رسازي کیلومتري پرتاب شد شامل یک محموله تشعشعی با آشکا

بــراي ســنجش پرتوهــاي گامــا و الکتــرون در  6از نــوع سوســوزن
باشد. این محموله پس از می  MeV2تا    Mev  0.1محدوده انرژي  

سـت دیگـر نیـز نصـب و بر روي چند کیوب  VDNH-80ماهواره  
کـه توسـط  ROBUSTAسـت کیـوب ].7استفاده شـده اسـت [

بـه مـدار  2012دانشگاه مونپولیه طراحی و ساخته شد، در سـال 
LEO   پرتاب و شامل یک محموله با قابلیت اندازه گیري دز و نرخ

هاي فضایی بـا محمولـه ]. تعداد زیاد ماموریت8تغییرات آن بود [
مندي از فضا، اهمیـت شناسـایی هاي تشعشعی از آغاز عصر بهره
سـازد. چراکـه پرتوهـاي فضـایی دقیق این محیط را مشخص می

شاهده شده در فضاپیماها در میان از ایرادهاي م  %45عامل اصلی  
هـا، ها و خـرده سـنگکلیه عوامل محیطی (حرارت، پلاسما، زباله

 ].     9اتمسفر، میدان مغناطیسی و تشعشع) هستند [
پردازد، هاي میاي که این مقاله به تحلیل دادهمیکروماهواره

پرتاب شد با هدفی مشابه، شامل دو  LEOبه مدار    1402در سال  
باشـد. گیري دز یونساز کل مـیمحموله تشعشعی با قابلیت اندازه

گیـري این ماهواره که تنها ماهواره عملیاتی کشور با قابلیت اندازه
آسیب فوق است، طی یکسـال از پرتـاب موفـق خـود، اطلاعـات 

توانـد از جهـات متفـاوتی ارزشمندي به زمین ارسال کرده که می
این حوزه و نیز طراحـان مورد بررسی، تحلیل و استفاده محققین  

ماهواره قرار گیرد. در این مقاله سعی شده است تا پس از معرفیِ 
هـا هاي دریافت شد از آنهاي تشعشعی این ماهواره، دادهمحموله

 ارائه و بررسی شوند. 

 
5 Low Earth Orbit 
6 Scintillation detector 
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اما ساختار مقاله به این شرح است: پس از مقدمه، در بخش 
دوم به معرفی اصول و مبـانی سـنجش دز یونسـاز کـل خـواهیم 

هــاي پرداخــت. در بخــش ســوم بــه معرفــی مــاهواره و محمولــه
هـاي مـرتبط بـا دز را ایم. علاوه بر این دادهتشعشعی آن پرداخته

ایـم. در بخـش ، در این بخش ارائـه کـردهکه از ماهواره اخذ شده
هـاي مختلـف هاي ارائه شده در بخش قبل، از جنبـهچهارم، داده

گیري بندي و نتیجهبخش آخر نیز جمعاند.  بررسی و تحلیل شده
 شود. نهایی را شامل می

   
 سنجش دز یونساز کل -2 

 7گیـري دز جـذبیتوان با انـدازهرا می  (TID)دز یونساز کل  
(انرژي جذب شده در واحد جرم ماده هدف ناشی از یونیزاسـیون 

در  TIDماده هنگـام عبـور پرتوهـا از آن) محاسـبه نمـود. واحـد 
ژول انـرژي در   1بوده که معـادل ایجـاد    (Gy)، گري  SIسیستم  

بـوده   (rad)یک کیلوگرم ماده هـدف اسـت. واحـد دیگـر دز، راد  
دریـافتی   دزُباشـد. مقـدار  راد مـی  100بطوریکه هر گـري برابـر  

وابسته به عدد اتمی ماده هدف است. در قطعات الکترونیکی ماده 
یـن مـاده است. لذا اغلـب مقـدار دزُ بـراي ا  (Si)غالب سیلیکان  

گردد. بر این اساس همچنین مناسـب اسـت تـا بـراي تعریف می
گیري میزان دزُ از یک المان با جـنس سـیلیکان سنجش و اندازه

استفاده کنیم. قطعه فوق باید علاوه بـر تحمـلِ محـیط پرتـویی، 
گیـري شـده هـاي انـدازهخصوصیات خود را حفظ نمایـد تـا داده

توسط آن در گذر زمان از اعتبار یکسـانی برخـوردار باشـد. بـراي 
فـت هاي نیمـه هـادي از نـوع مـاساین منظور استفاده از سوئیچ

اي کـه در ایـن سـوئیچ پدیـده].  10-12گزینه مناسـبی اسـت [
گیري دز قابـل اسـتفاده اسـت، تغییـر بعنوان معیاري براي اندازه

زیـر بـا مقـدار دز ولتاژ آستانه عملکرد آن بوده که مطابق رابطـه  
 ].13ارتباط دارد [

)1  (                        nΔV=A.D 
معـرف  nمقـدار دزُ و   Dیک ضریب ثابـت،    A،  )1(در رابطه  

باشد که وابسته به ضخامت اکسید، درجه خطی بودن سیستم می
) مقـدار 1میدان الکتریکی و دزُ جذب شده است. مطابق شـکل (

) بـا افـزایش nفت از نوع  (ماس  8NMOSولتاژ آستانه در قطعات  
یابـد. امـا ولتـاژ دزُ در ابتدا کاهش و سپس به مرور افـزایش مـی

 
7 Absorbed Dose 
8 N type Metal Oxide Semiconductor 

) بـا افـزایش دزُ ، pفـت از نـوع (ماس 9PMOSآستانه در قطعات 
 ].14همواره روندي کاهشی خواهد داشت [

 
 ] 14[): چگونگی تغییرات ولتاژ آستانه با افزایش دزُ 1شکل (

 
در  NMOSدر مقایسه بـا   PMOS) عملکرد1مطابق شکل (

فـت دزُهاي زیاد یکنواخت بوده و به همین دلیل از این نوع مـاس
 PMOSشود. از مزایاي اسـتفاده از در غالب دزُیمترها استفاده می

تـوان هاي دزُیمتري دیگر، میبعنوان حسگر در مقایسه با سیستم
(از زمان دریافـت دزُ تـا   10به قرائت سریع، عدم وجود محوشدگی

زمان قرائت آن)، ابعـاد کوچـک حسـگر، بـازه گسـترده دزُ قابـل 
گیري، توان مصرفی و قیمت کم و کـاربرد آسـانِ آن اشـاره اندازه

هاي تشعشعی متفـاوت، نمود. اما نیاز به کالیبراسیون براي میدان
) و عـدم قابلیـت اسـتفاده rad1حد آستانه نسبتاً بـالا (شـروع از  

 ]. 13باشند [جدد از معایب این حسگر میم
 هـاي فـوق، در اغلـب دزُیمترهـا ازبا درنظر داشتن ویژگـی

، RadFETکننـد. یـک  اسـتفاده مـی  RadFETحسگري بـه نـام  
سازي شده با حساسـیت بـالا بـه کانال و بهینه  pفتی از نوع  ماس

فت با افزایش ضخامت پرتوهاي یونساز است. در واقع در این ماس
اند. این ناحیه اکسید، حساسیت آن را نسبت به پرتو افزایش داده

کانال متـداول، باعـث کـاهش   pهاي  فتتغییر در مقایسه با ماس
]. عملکـرد 15شـود [فـت مـیمقدارِ حداکثرِ ولتاژ آسـتانه مـاس

حسگر به این صورت است که با جذب تابش در اکسید گیت و به 
تغییـر  RadFET لتـاژ آسـتانهها در این ناحیه، ودام افتادن حفره

) نمایی 2کند. این تغییر متناسب با دزُ تابشی است. در شکل (می
هـا نشـان داده شـده دام افتادن حفرهو محل به  RadFETاز یک  

است. تشخیص مقدار تغییر ولتـاژ آسـتانه از طریـق اعمـال یـک 
ها میکرو آمپـر) بـه حسـگر و (در محدوده ده  DCجریان تحریک  

 
9  P type Metal Oxide Semiconductor 
10 Fading 
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ــدازه شــود. مقــدار گیــري افــت ولتــاژ ناشــی از آن انجــام مــیان
محوشدگی نیز در این نوع حسگرها عملاً به دلیل بایـاس نشـدنِ 

-نظـر کـردن مـیصرف    حسگر در زمان پرتوگیري، ناچیز و قابل
 ]. 16باشد [

 
 ] 15[تحت تابش  RadFET): ساختار یک 2شکل (

 

 هاي تشعشعی  مشخصات ماهواره و محموله  -3 
است کـه   یقاتیماهواره تحق  کاره مورد بررسی، یمیکروماهو

توسعه داده شـده   ییفضا  هاي ي فناورتعدادي از    تیبه منظور تثب
مـدار در    یتشعشـع  طیمحـ  طیشـرا  یبررس  زیدر داخل کشور و ن

LEO ،21( 1402سـال  مـاههشتم  بهمن  ه و درتساخ ،یطراح 
برخـی از ت در مدار قـرار گرفـت.  یبا موفق) پرتاب و  2024ژانویه  

مطابق ایـن ه شده است.  ئارا  )1(  ماهواره در جدول  نای  خصاتمش
جدول طول عمر ماموریت ماهواره یکسال در نظر گرفته شده بود 
که خوشبختانه با گذشت این زمان، ماهواره همچنان فعال بوده و 

 هاي زمینی را دارد.  هاي خود به ایستگاهقابلیت ارسال داده
 واره  ماهکلی مشخصات ): 1(جدول

 واحد مقدار پارامتر
 کیلومتر  1100 ارتفاع اوج

 کیلومتر  400 ارتفاع حضیض
 درجه  58 زاویه میل
 سال 1 طول عمر

 کیلوگرم 40 وزن 
(طول*عرض*ارتفاع)  60*40*40 ابعاد 

 سانتیمتر 

تـرین چرخش دارد، از نزدیـک LEOاین ماهواره که در مدار 
بـه زمـین ) Allen Van( 11ون آلنهاي کمربندهاي داخلی بخش

هـاي بـه دام ها و پروتـونکند. در این ارتفاع شارالکترونعبور می
 s.cm610)2(-1 شـود کمتـر ازماهواره با آن مواجه میکه افتاده 

به همـین دلیـل  هماننـد هـر .    ]17ذره بر واحد سطح هستند [
 

11  

پروژه فضایی نسبت به مطالعه محیط ماموریت و اثرات احتمـالی 
هـاي لازم انجـام و زاي ماهواره در فاز طراحی بررسیپرتوها بر اج

شد. با ایـن وجـود بینی  اقدامات جبرانی یا کنترلی براي آن پیش
دو   LEOبه منظـور شناسـایی بهتـر محـیط تشعشـعی در مـدار  

محموله با مشخصاتی که در ادامـه بـه تفصـیل در ارتبـاط بـا آن 
سـازي و توضیح داده خواهد شد براي این ماهواره تعریـف، پیـاده

 برداري قرار گرفته است. مورد بهره
 محموله دزیمتري 3-1

گیري دز یونساز کل در محـیط فضـا، پـروژه به منظور اندازه
در  1395طراحــی و ســاخت یــک محمولــه دزیمتــري در ســال 

بـا سـاخت   1398هاي ماهواره آغاز و در سـال  پژوهشکده سامانه
کیفـی و پـروازي محمولـه، هاي اولین نمونه به پایان رسید. نمونه

هاي عملکردي و محیطی درنظر گرفته شده مطابق با کلیه آزمون
را با موفقیـت سـپري کردنـد. در     12ECSSسري استانداردهاي  

 اسـت.اسـتفاده شـده  RadFETاین دزیمتر از یک حسگر از نـوع  

) ارائه شده است. عـلاوه 2مشخصات کلی این محموله در جدول (
هاي مناسب ایـن محمولـه نظیـر وزن و ابعـاد کـم آن، بر ویژگی

گیري و ثبت مقدار دز هنگام خاموش بودن دسـتگاه قابلیت اندازه
را داشته و به همین دلیل توان متوسـط مصـرفی آن را بـه صـفر 
کاهش خواهد یافـت بـه نحویکـه در عمـل اسـتفاده از آن هـیچ 
 تاثیري بر بودجه توانی مـاهواره نخواهـد داشـت. عـلاوه بـر ایـن،

بـا   رعایت برخی ملاحظات در طراحی نظیـر اسـتفاده از قطعـاتی
-سابقه کاربرد در فضا و یـا مقـاوم بـودن در مقابـل پدیـده قفـل

هاي این محصول است که کـاربرد آن را از دیگر ویژگی  13شدگی
و جذاب ساخته است. بر همـین  هاي فضایی ممکندر سایر پروژه

هـاي تشعشـعی اساس دو نمونه از آن ساخته و به عنوان محموله
) نمــایی از 3یــک میکرومــاهواره درنظــر گرفتــه شــد. در شــکل (

 دزیمتر فوق نشان داده شده است.
 ): مشخصات کلی محموله دزیمتري  2جدول(
 مدار پارامتر

 krad 100صفر تا  گیري محدوده دز قابل اندازه 
 rad 5 گیري دز دقت اندازه

 +C 65°تا  -C 15° محدوده عملکرد دمایی
 ولت) 32ولت تا  24ولت ( 28 ولتاژ تغذیه 
 CANباس  ارتباط داده 
 میلی وات 850کمتر از  توان مصرفی

 mm27mm×90mm×126 ابعاد با احتساب فلنج
 گرم  300 وزن 

 
12  European Cooperation for Space Standardization 
13  Latch-up 



 
ررس  ستفاده از دادهب ع کم با ا ساز کل در مدار ارتفا ک میکروماهواره هاي دریافت شده از محمولهی آسیب دز یون شعی ی شع  هاي ت
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یکی از دو محموله تشعشعی در داخل ماهواره و دیگـري در 
هـاي است. تصویري از ماهواره بدون پانـلبیرون از آن نصب شده

هـاي فـوق در خورشیدي به منظور نشان دادن موقعیت محمولـه
) ارائه شده است. در این شکل دو محموله تشعشـعی بـا 4شکل (

اند. محموله بیرونـی در زیـر مـاهواره و در رنگ زرد مشخص شده
مرکز رینگ پرتاب قـرارداده شـده و محمولـه داخلـی نیـز درون 

 ن نصب شده است.   هاي جانبی آماهواره و بر روي یکی از دیواره

 
 ): نمایی از محموله تشعشعی (دزیمتر)     3شکل (

 
 هاي خورشیدي  ): نمایی از ماهواره بدون پانل4شکل (

 
 داده هاي دزیمتري ماهواره 3-2

 RadFETدزیمتر طراحی شده بر پایـه یـک حسـگر از نـوع  

باشد. براي سنجش مقدار دز، لازم است تا یک جریان ثابت از می
حسگر عبور داده شده و تغییرات ولتـاژ آسـتانه آن کـه تـابعی از 

مقدار دز جذب شده است، ثبت شود. از آنجا که مقدار افت ولتـاژ 
بر روي حسگر تابعی از دما و مقدار جریـان عبـوري از آن اسـت، 
لازم است تا علاوه بر مقدار ولتاژ مـرتبط بـا دز، دمـاي مـاژول و 

هاي نیز ثبت و براي پردازش  مقدار دقیق جریان عبوري از حسگر
 تر به ایستگاه زمینی ارسال شوند.دقیق

حسگر انتخاب شده داراي دو حالت کاري (حالت پرتوگیري 
که حسگر در معـرض پرتوهاسـت و حالـت قرائـت دزُ) اسـت. در 

هـاي حالت اول یا همان حالت پرتوگیري، لازم است تا کلیه پایـه
حسگر به زمین متصل شوند. مادامیکه حسگر در این حالت قـرار 

هـاي مثبـت و دارد، متناسب با نوع و شدت پرتوهاي ورودي، یون
منفی در آن ایجاد شده و این خـود منجـر بـه افـزایش مقاومـت 

گـردد. در حالـت قرائـت دزُ، لازم می  RadFETسورس در  -درین
است تا جریانِ دقیقی از حسگر عبور داده شـده و افـت ولتـاژ دو 

) معیـاري 5گیري نمود. این افـت مطـابق شـکل (سر آن را اندازه
 ]. 18باشد [گیري دزُ میبراي اندازه

 

 
): نمودار تغییرات ولتاژ آستانه حسگر برحسب دُز  5شکل (

 ] 18[دریافتی 
هاي عملکـردي بـراي ) پس از انجام آزمون1ضرایب رابطه (

) ارائـه شـده 2دزیمتر طراحی شده بدست آمـده کـه در رابطـه (
 است.  

 )2  (               
.V . D∆ = × 04146006212 

هاي حسـگر لازم به ذکر است که تغییر وضعیت اتصال پایه 
شـونده انجـام هاي قفـلاي از رلهدر دو مود کاري به کمک شبکه

شود. یک پردازنده درون محموله وظیفه کامل کنترل عملکرد می
ال داده ها) بـا کلیه اجزاي دستگاه و ارتباط (دریافت فرامین  ارس

 پردازنده مرکزي ماهواره را عهده دارد.



 
ع    زادهطالب  لی بابا، کرباسیان و امجدي فرد، پور

 

  
 /   1405 تابستان و بهار اول، شماره ، ششم  سال – فضایی کاربردهاي و  فناوري  علوم، دوفصلنامه 56             

 

هاي متنـوعی در تر عنوان شد، فناوري اما همانگونه که پیش
انـد، این میکروماهواره با هدف تثبیـت، مـورد ارزیـابی قرارگرفتـه

لیکن محموله اصلی ماهواره دو عدد دزیمترِ معرفـی شـده اسـت. 
ریـزي شـده در هـر بـار چـرخش دزیمترها بطور از پـیش برنامـه

ماهواره به دور زمین یکبار روشن شده و اطلاعات دز یونساز کـل 
کنند. با ارسال فرمان از زمین، این اطلاعات به ایستگاه را ثبت می

هـاي شود. لذا اطلاعات دریافت شده در ایسـتگاهزمین ارسال می
دقیقه   100گیري شده در زمانی کمتر از   زمینی، مقدار دز اندازه

باشـد (پریـود هـر چـرخش ش از ارسال فرمان به ماهواره مـیپی
) بـه ترتیـب 7) و (6هـاي (دقیقـه اسـت). در شـکل  100تقریبا  

هاي تشعشـعی طـی مقادیر دزهاي یونساز کل که توسط محموله
-گیري شده، ترسـیم شـدهیکسال از عمر ماموریت ماهواره اندازه

هاي غیر یکنواخـت بـین نقـاط، عـدم دریافـت است. دلیل فاصله
باشد که با توجـه ها طی مدت زمان فوق (یکسال) میمنظم داده

به اینکه هدف اصلی، تخمین مقدار دز یونساز کـل در دراز مـدت 
 باشد، اهمیت چندانی ندارد.می

 
 ): دز یونساز کل ثبت شده توسط محموله داخلی   6شکل(

) مقدار دز پس از یکسال در داخـل مـاهواره 6مطابق شکل (
راد است. ایـن درحـالی اسـت کـه دزیمتـر بیرونـی   65دود  در ح

). بـه عبـارت دیگـر 7کیلوراد را ثبت کرده است (شـکل    1مقدار  
مقدار دز دریافت شده توسط یک تجهیز نصـب شـده در سـطوح 

برابر تجهیزات به کـار گرفتـه شـده در   15بیرونی ماهواره تقریبا  
اي با سـاختار مشـابه میکرومـاهواره معرفـی شـده داخل ماهواره

 خواهد بود. 
منحنی تغییرات دز بر حسـب زمـان بـراي دزیمتـر داخلـی 
تقریبا به شکل نمایی افزایش داشته اما منحنی رسم شـده بـراي 

کند. یک از دلایل هاي دزیمتر بیرونی از این الگو تبعیت نمیداده

هاي خورشیدي باشد که در ادامه تواند تاثیر مستقیم توفانآن می
 آن اشاره خواهد شد. به

 

 
 ): دز یونساز کل ثبت شده توسط محموله بیرونی7(شکل

 
 تحلیل نتایج  -4 

هاي دریافت تر گفته شد در این مقاله دادههمانطور که پیش
شده از مـاهواره از دو جنبـه کـاملا متفـاوت مـورد ارزیـابی قـرار 

اند که عبارتنـد از الـف) محاسـبه حفـاظ معـادل ناشـی از گرفته
هـاي ساختار نهایی ماهواره شامل کلیه اجـزا و ب) تـاثیر طوفـان

اي یکساله از عملکـرد خورشیدي بر قطعات الکترونیکی طی دوره
 ماهواره. 

 محاسبه حفاظ معادل    4-1
براساس الزامات هر پروژه فضایی و به منظور کـاهش میـزان 

هاي پرتویی، براي تجهیزات الکترونیکـی حفـاظی در نظـر آسیب
هـایی هسـتند شود که در اغلب موارد همان بدنه جعبهگرفته می

گیرنـد. بـه عبـارتی بـا که بوردهاي الکترونیکی درون آن قرار می
توان تا حد بسیاري آسـیب دز تغییر ضخامت جعبه تجهیزات می

یونساز کل را کاهش داد و دیگر نیازي به افـزودن حفـاظ اضـافی 
افزارهـاي معتبـر نظیـر توان از نـرمباشد. براي این منظور مینمی

SPENVIS   که توسط آژانـس فضـایی اروپـا توصـیه شـده اسـت
توان مقدار دز یونساز کل استفاده نمود. به کمک این نرم افزار می

در یک قطعه سیلیکانی، ناشی ازپرتوهاي موجـود در مـدار مـورد 
 دست آورد.نظر را برحسب ضخامت حفاظی از جنس آلومینیوم به

طعات الکترونیکی و به منظور کاهش دز بطور معمول براي ق
 4تا    3کیلوراد، نیاز به حفاظی با ضخامت    10به مقداري کمتر از  

]. این سطح از حساسیت در استاندارد فضـایی 19میلیمتر است [
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اروپا براي قطعات متداول الکترونیکـی مشـخص شـده اسـت کـه 
هـایی بـا بدیهی است براي قطعاتی با حساسیت بالا باید از حفاظ

ضخامت بیشتر استفاده نمود. براي میکروماهواره معرفی شده نیز 
سـازي محـیط ماموریـت انجـام و با کمک ایـن نـرم افـزار شـبیه

 اند. ضخامت جعبه هاي الکترونیکی تعیین شده
انـد،  ها و قطعـات مختلفـی قـرار گرفتـهدرون ماهواره ماژول

ش و تـوان نظیر بسته باتري، جعبه بوردهاي زیرسیستمهاي پرداز
هـاي هاي مخابراتی (شامل مـاژولالکترونیکی، فرستنده و گیرنده

اصلی و جایگزین)، مـاژول کنتـرل کننـده دمـا، سنسـورها و ... . 
هاي خورشیدي به ضـخامت بیرون از ماهواره نیز پنج وجه با پانل

هـاي اند. هسته اصلی بستر پانلسانتیمتر پوشانده شده  2تقریبی  
خورشیدي از جنس آلومینیوم لانه زنبوري است که از دو طرف با 

تـر اسـت. همـانطور کـه پـیشهاي آلومینیوم پوشـانده شـدهورق
توضیح داده شد، وجه ششم نیز شامل رینگ پرتاب است. لـذا در 
عمل قطعات الکترونیکی توسط انبوهی از تجهیزات و مواد احاطه 

 اند. شده
نهاي مـاهواره براي تخمین ضخامت معادل ناشی از کلیه الما

براي   SPENVISافزار  در این بخش یک شبیه سازي به کمک نرم
ماموریتی مشابه در مدار ایـن میکرومـاهواره و بـه مـدت یکسـال 

است. نتیجـه شـبیه سـازي کـه نشـاندهنده مقـدار دز انجام شده
یونساز کل برحسب ضخامت حفاظ آلومینیـومی اسـت در شـکل 

-هـا و پروتـون) ارائه شده است. این مقدار دز ناشی از الکترون8(
  هـاي ثانویـهآلن و نیز تابشهاي به دام افتاده در کمربندهاي ون

) است. در این شکل عـلاوه بـر مقـدار کلـی دز،   14(تابش ترمزي 
سهم هر یک از پرتوها در ایجاد آن به تفکیک نمـایش داده شـده 

 است. 
مقدار دز یونسار کل ثبت شده بـراي دزیمتـر بیرونـی طـی 

).  به کمـک شـکل 7کیلوراد است (ر.ج. شکل    1ت فوق برابر  مد
توان دریافت که این مقـدار دز هنگـامی در قطعـه ایجـاد ) می8(

میلیمتـر   10شود که از یـک حفـاظ بـا ضـخامتی در حـدود  می
توان نتیجه گرفت که ضـخامت حفـاظ استفاده شده باشد. لذا می

میلیمتـر   10معادل ناشی از پلتفرم این میکرومـاهواره در حـدود  
 است.

این مقدار  از  بسیار کمتر  مقدار دز جذب شده در درون ماهواره 
از قطعات تجاري یا    LEOتوان در مدار  باشد. لذا در عمل میمی

صنعتی و با لحاظ کردن حفاظی به مراتب نازکتر استفاده نمود. 

 
14   Bremsstrahlung 

نتیجه کیوباین  ماهواره  عملکرد  را  مدار  گیري  در   LEOست 

می ماهوارهکندتایید  اغلب  در  کیوب.  محمولههاي  (با  هاي ست 
صنعتی   یا  و  تجاري  قطعات  تشعشع)  به  حساس  غیر  و  متداول 
درون  گرفتن  قرار  حتی  یا  و  مستقل  حفاظ  نمودن  لحاظ  بدون 

هاي خورشیدي و شوند و تنها پنلجعبه آلومینیومی استفاده می
پرتوهاي  گزند  از  را  آن  درون  قطعات  که  هستند  ماهواره  سازه 

 کنند. محیطی محافظت می 
 

 
 براي محاسبه حفاظ  SPENVIS): نتیجه شبیه سازي در محیط 8(شکل
 

 هاي خورشیديطوفان  4-2
هاي مغناطیسی شدید خورشید، جریانی از ذرات طی فعالیت

شـود. بخشـی از ایـن باردار پرانـرژي و تشعشـعات وارد فضـا می
شـناخته یدي  طوفـان خورشـ  با نـامرسد،  جریان که به زمین می

، اتمسـفر زمـین بـا ذرات بـاردار هـاد. در پی ایـن طوفـاننشومی
اثرات نـامطلوبی بـر ها،  علاوه بر ماهوارهکه    شدهپرانرژي بمباران  

هـاي توزیـع (نظیـر هواپیماهـا و پسـت  داردزمینی نیز  تجهیزات  
 برق).

تـا   G1هاي خورشیدي را بر اسـاس شـدت از  معمولا طوفان
G5  کنند (معیار پیشنهادي توسط مرکـز پـیش تقسیم بندي می

 kp]. شـاخص  NOAA](20بینی هواشناسی فضایی وابسـطه بـه  
نیز که مرتبط با اختلالات افقی میدان مغناطیسی زمین ناشـی از 

شـود هاي خورشیدي است براي این منظور اسـتفاده مـیفعالیت
 kp) دارد. هرگـاه مقـدار  9kتـا    1kسطح (  9]. این شاخص  21[

بـه بـالا   5هـاي    kpباشد، وضعیت نرمال است. امـا    5ز  کوچکتر ا
برابر   kpهاي خورشیدي هستند. مقدار  نشان دهنده  وقوع طوفان

 kpاست. از آنجا که شاخص  G5معادل   9برابر   kpو   G1معادل   5
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رابطه شـبه لگـاریتمی بـا مقـدار اخـتلالات ثبـت شـده توسـط  
 aهاي مغناطیسی زمین دارد، از شاخص دیگري بـه نـام  سنجنده

شود. این شاخص متناسـب بـا انـدازه شـدت میـدان استفاده می
شده در یک بازه سه سـاعته اسـت. رابطـه گیري مغناطیسی اندازه

 ) نشان داده شده است. 11این دو شاخص در شکل (
اما طی یکسال از آغاز عملیات میکروماهواره در مدار، تعـداد 

آنها طوفان ماه می زیادي طوفان خورشیدي رخ داد که مهمترین  
اعلام شد. عـلاوه بـر   G5) بود که سطح آن  2024می    11و    10(

نیز طوفانی با شـدت زیـاد   2024اکتبر    11و    10این در روزهاي  
 بود. G5رخ داد که سطح آن نیز نزدیک به 

 

 
 aو شاخص   kp): رابطه بین شاخص 11(شکل

 
هـاي رخ داده طـی یـک سـال ) کلیـه طوفـان12در شکل (

اند. ابتدایی از عمر عملیاتی ماهواره برحسب زمان نشان داده شده
) 13هـاي مـاهواره، در شـکل (اما براي ارزیابی عملکـرد محمولـه

هاي خورشیدي در کنـار هاي دزیمتر خارجی و شدت طوفانداده
مطابق این شکل، با بروز هر طوفان مقـدار دز   .اندهم ترسیم شده

بیرونـی یـک جهـش قابـل   یونساز کل آشکار شده توسط دزیمتر
اکتبـر   10توجه داشته است. مقدار افـزایش دز ناشـی از طوفـان  

باشد. این تغییرات براي طوفـان خورشـیدي می  rad300بیش از  
اکتبر شدت بیشتري داشـته،   10می که در مقایسه با طوفان    10

) یافـت. 5تـوان در شـکل (کمتر است. علت این اخـتلاف را مـی
مطابق این شکل خروجی حسگر در دزهاي کـم از رابطـه نمـایی 

کنـد. بـه سازي شده براي محاسـبه مقـدار دز تبعیـت نمـیپیاده
 تر است. عبارت دیگر در دزهاي کم، حساسیت حسگر پائین

 
 هاي خورشیدي از آغاز عملکرد ماهواره  ): شدت طوفان12(شکل

 
 ): تاثیر طوفان خورشیدي بر دز یونساز کل طی  یکسال 13(شکل

 
هاي دریافت شده از می بر داده  10ي نشان دادن تاثیر طوفان  برا

) 14مـاه در شـکل (  6ماهواره، تغییـرات مقـدار دز بـراي مـدت  
بـه   rad5است.  طی این طوفـان مقـدار دز از  مجددا ترسیم شده

 افزایش یافته است. rad140حدود  
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 ماه  6): تاثیر طوفان خورشیدي بر دز یونساز کل طی 14(شکل

 
 گیرينتیجه  -5 

هـاي تشعشـعی یـک در این مقاله، پس از معرفـی محمولـه
هـا طـی یکسـال از میکروماهواره عملیاتی نتایج اخـذ شـده از آن

عملکرد موفـق مـاهواره در مـدار ارائـه شـده اسـت. دو محمولـه 
تشعشعی (دزیمتر) مقدار دز یونساز کـل را در داخـل و خـارج از 

براي مدت زمان فوق ثبت   krad1و   rad65ماهواره به ترتیب برابر 
هـاي انجـام اند. این مقادیر بسیار کمتر از نتایج شبیه سازي کرده

باشد که دلیل آن عملکرد کلیه قطعـات و شده در فاز طراحی می
تجهیزات استفاده شده در ماهواره همانند یـک حفـاظ تشعشـعی 

هاي جدید ضخامت معادل تمامی مـواد سازي است. با انجام شبیه
میلیمتر آلومینیـوم   10و تجهیزات براي دزیمتر بیرونی در حدود  

به دست آمد. علاوه بر این دزیمتر نصب شده در بیرون از ماهواره 
را کـه در سـال   G5به خوبی تاثیر دو طوفان خورشیدي از مرتبه  

رخ دادند را بر مقدار دز یونساز کل ثبت و مشخص نمـوده   2024
 است.     
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Abstract 
 
Over the past decade, 3D printing technology, particularly Fused Deposition Modeling 
(FDM), has been widely adopted in distributed manufacturing environments, with a 
notable increase in its application in cloud-based manufacturing systems. Given the 
importance of service quality in such networks, it is essential to consider 
simultaneously the mechanical and economic properties of printed parts. This study 
investigates the effects of key process parameters, layer thickness, print speed, and 
infill density, on Mode I fracture behavior in PLA parts fabricated via FDM. A full 
factorial experimental design with 12 tests and three replications was conducted, 
measuring fracture toughness (KIc), fracture energy (GIc), print time, and material 
consumption. Statistical analysis revealed that layer thickness had the greatest effect on 
fracture energy, while infill density most significantly influenced fracture toughness. 
The novelty of this work lies in employing the TOPSIS multi-criteria decision-making 
method to select the optimal parameter combination, considering both mechanical and 
economic criteria, and comparing its outcomes with traditional statistical analysis. 
According to the results, when mechanical performance is prioritized, the optimal 
combination consists of a 3000 mm/min print speed, 70% infill density, and 0.3 mm 
layer thickness. Finally, TOPSIS is proposed as a flexible and effective tool for 
balancing conflicting objectives and is recommended for high-performance part 
production in aerospace applications. 
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 چکیده 
در   ياطور گسترده)، بهFDMشونده ( ذوب  یرسوب  ي ساز مدل   ژهیوبه  ،ي بعد سه  چاپ  ي در دهه گذشته فناور

 ت یتوجه به اهم  مورد استفاده قرار گرفته است. با  ي ابر  دیخصوص در تولبه  شدهعیتوز  ي د یتول  ي ها طیمح
  چاپی قطعات    ي و اقتصاد  یکیمکان  يها یژگیزمان وهم  یبررس  ،يدیتول  ي ها شبکه  نیخدمات در ا  ت یفیک

پژوهش  ي ضرور در  بهحاضر  است.  ک ،  بهبود  پل  تی فیمنظور  فناور  تولیدي   ي مر یقطعات  تأثFDM  ي با   ر ی، 
لا:  شامل  ندیفرآ  ي پارامترها  داخل  چاپ سرعت    ه،یضخامت  تراکم  مود    یو  رفتار شکست  قطعات   Iبر  در 

PLA  تکرار انجام شد و   دوو    شیآزما  12کامل با    طرح عاملیصورت  به   شیآزما  یطراح  شده است.  یبررس
  ير یگمقدار مصرف ماده اندازه  و  چاپ، زمان  ) IcG( شکست  ي انرژ   ،) IcK(شکست  یچقرمگ  ریظن  ییهایژگیو

 ی شکست و تراکم داخل   ي را بر انرژ  ریتأث  نیشتریب  هیضخامت لا که    دهدمینشان    ي آمار  لیتحل  جینتا  .شد
چقرمگ  ریتأث  نیشتریب بر  دارد.  یرا  به یا  ي نوآور   شکست  در  پژوهش  تصم  ي ر یکارگن    ير یگمیروش 

  ی ک یمکان  ي ارهای زمان معپارامترها با در نظر گرفتن هم  ي نهیبه  بیانتخاب ترک  ي برا  سیتاپس   ي ارهیچندمع
  یکیکه خواص مکان  یطیدر شرا  ج،ی است. بر اساس نتا  ي آمار  هاي لیتحل  ج یآن با نتا  سهی و مقا  ي و اقتصاد

 هیو ضخامت لا  ٪70  یتراکم داخل  قه،یبر دق  متریلیم 3000  چاپ  تشامل سرع  نهیبه  بیرکدارند، ت  تیاولو
نهااست  متریل یم  0٫3 تاپس  ت،ی.در  انعطاف  سیروش  ا  ي ریپذبا  در  م  جادیبالا  متضاد،    انیتعادل  اهداف 

 .شودیم  شنهادیهوافضا پ عیبالا در صنا شکست قطعات با عملکرد دیتول ي مؤثر برا یعنوان روشبه
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و    يآمار لیبا استفاده از تحل ییهوافضا يکاربردها  ي برا ي،ابرتولید در  يبعدسه چاپی شکست قطعات  رفتار  يسازنهیبه 
 ي ریگم یتصم يهاروش 
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1 

 مقدمه  -۱
 چـاپ  ژهیوبـه  یشـیسـاخت افزا  ي هـاي فناور  عیرشد سـربا  

و زمـان کمتـر   نـهیبـا هز  دهیـچیقطعات پ  دیامکان تول  ،ي بعدسه
 ریاخ ي ها. در سال]1[است فراهم شده  یسنت  ي هانسبت به روش

ــکــاربرد ا  عیماننــد صــنا ي اشــرفتهیپ ي هــادر حوزه ي فنــاور نی
سـبک،   طعـاتبه ق  ازین  که  ییاست، جا  افتهیگسترش    ییهوافضا

د وجود دار  دیشد  ي بارگذار  طیدر شرا  ژهیومقاوم و قابل اعتماد به
]2-3.[ 

و   PLA  ژهیوبـه  ي مـریقطعـات پل  دیـدر صنعت هوافضا، تول
ABS  دارد کـه بـه   ي متعدد  ي کاربردها  ي بعدسه  چاپ  ي با فناور

کمـک   دیـتول  نـدیفرآ  عیکاهش وزن و تسـر  ،یطراح  ي سازنهیبه
 ي پوســته ریــنظ ی)، قطعــاتUAVs. در بدنــه پهپادهــا (کنــدیم
 دیـتول  ي مـریبا مواد پل  یکینامیرودیآ  ي قاب موتور و اجزا  ،یرونیب
 زیـن  یمناسـب  یکیکه علاوه بر وزن کـم، مقاومـت مکـان  شوندیم

. در داخــل کننــدیرا فــراهم م دهیــچیپ یدارنــد و امکــان طراحــ
ــایهواپ ــن ماه ــات  زی ــازهقطع ــد اي غیرس ــاپانل: مانن ــاب ي ه  ن،یک

ها ها و نگهدارنـدهبست  ه،یتهو  ي هاچهیدر  ،ي نورپرداز  ي هاپوشش
 چـاپ  قیـشده از طر  دیتول  ي مرهایبا استفاده از پل  طور معمولبه

خـاص و   یبـه طراحـ  ازین  ي تا پاسخگو  شوندیساخته م  ي بعدسه
 هـا،گیج:  ماننـد  یموقت  ي ابزارها  ن،یهمچنباشند.    راژیتکم  دیتول

مـورد   ي مونتـاژ و نگهـدار  ي ندهایکه در فرآ  هارهیو گ  کسچرهایف
تـا در   شـوندیم  دیـتول  ي بعدبا چاپ سـه  رند،یگیاستفاده قرار م

 ریو سـا  PLA  ي بعدشـود. چـاپ سـه  ییجوصـرفه  نهیزمان و هز
 امکـانمؤثر است، چراکه    اریبس  زین  عیسر  ي سازدر نمونه  مرهایپل

عملکـرد و    یارگونـوم  ،یطراح  یابیارز  ي برا  هیاول  ي هانمونه  دیتول
 .]4[ کندیفراهم م یینها دیاز تول شیقطعات را پ

 یچیسـاندو  ، پنـل]5[ي چودهردر مطالعه انجام شده توسط  
فضـایی   ي کاربردهـا  ي برا  ي اپ سه بعدتولید شده با تکنولوژي چ

 و  هسـته  وارهیـثـر ضـخامت د. در این مطالعه، اه استبررسی شد
تولیـد شـده بـا روش   یچیبر عملکرد پنـل سـاندو  هسته  یطراح
مـورد   ي محـور  یکیاسـتاتشبه  ي تحـت بارگـذار  ،ي بعدسـه  چاپ
 ،ي اسـتحکام فشـار  ،ي مـدول فشـاربا بررسی  قرار گرفت.    یبررس

 ژهیـو  ي ) و جـذب انـرژEA(  ي )، جـذب انـرژpeakF(  روین  نهیشیب
)SEA(،    هسـته،   وارهیـضـخامت د  شیبـا افـزانشان داده شد که

همچنـین در .  ابـدییبهبود م  یطور قابل توجهبهي  عملکرد فشار
اثیر پارامترهـاي تـ،  ]7-6[مطالعات انجام شده توسـط وحیدشـاد

مورد استفاده در صنایع فضـایی   چاپ بر خواص مکانیکی قطعات
 افزایشی بررسی شده است. تکنولوژي تولیدتولید شده توسط 

 ،ي بعدچـــاپ ســـه نـــدیاز مـــواد پرکـــاربرد در فرآ یکـــی
 ریــنظ ییهــایژگیو لیدل) اســت کــه بــهPLA(دیاســکیلاکتیپل
آسان مورد توجه قرار   ي ریندپذیو فرآ  یفراوان  ،ي ریپذهیتجزستیز

در   PLAاسـتفاده از قطعـات    ي حال، بـرا  نی. با ا]8[گرفته است
اسـت   نکه ممکـ  ییفضا  زاتیدر تجه  ژهیوحساس، به  ي کاربردها

بـه   ازیـن  رنـد،یقـرار گ  یکلیسـ  ي بارها  ایمتمرکز    ي هاتحت تنش
 .]9[ماده وجود دارد نیدرك رفتار شکست ا

بررس  نیا  در اول(  بیضر  یراستا،  مود  در  تنش  ) IcKشدت 
پارامترها  یکیعنوان  به تحل  ي دی کل  ي از  شکست    زمیمکان   لیدر 

شکننده، اهم  مواد  است  ییبالا   تیاز  ات مطالع  .]10[برخوردار 
بررسبسیاري   نمونه  بیضر  نیا  یتجرب  یبا هدف   PLA  ي هادر 

پارامترهاچاپ با  چ  ي شده  همچنین  متفاوت  و  داپ   دگاه یارائه 
ا  ي ترقیعم بر مقاومت شکست  به عوامل مؤثر  قطعات    نینسبت 

  انجام شده است.  
ــات ــاول مطالع ــدر ا هی ــوزه،  نی ــهح ــدهب ــأث طور عم ــر ت  ریب

 ،ساخت بر مقاومت به شکسـت ي و پارامترها یکیمکان  ي هایژگیو
 چـاپ در کـه دهـدمینشان    ]11[درمثال،    ي اند. برامتمرکز بوده

و زاویــه  چــاپ، جهــت FDMتوســط تکنولــوژي  ABSقطعــات 
بر مقدار مقاومت  یمیمستق ریتأث ،)raster angleنوارهاي چاپ (

عملکـرد   45-/45+  یشـطرنج  هیـزاو. همچنـین  به شکسـت دارد
اثـر ،  ]12[ولـین و همکـاراندارد.    0/90  هیـنسبت بـه زاو  ي بهتر

را   PLAاز جنس پلیمر  شده  چاپ  ي هادر نمونه  اریوجود و نوع ش
 یهندسـ  ي هایژگیکردند که و  هیو توص  نداهمورد بررسی قرار داد

د زیرا قطعاتی کـه شـیار لحاظ شون  یدر طراح  دیاز چاپ با  شیپ
ها به صورت دستی ایجاد شده بود نسبت بـه قطعـاتی کـه در آن

هــا طراحــی شــده بــود چقرمگــی شکســت کمتــري شــیار در آن
 ند. اهداشت

 انجام شـده در منـابع  ي هاپژوهش  ریظن  یمطالعاتهمچنین،  
 درصدچاپ مانند    ي پارامترها  نیرابطه ب  یبه بررس  زین  ،]14-13[

نـازل بـا رفتـار   ي و دمـا  هاي چـاپ شـدهرشته  هی، زاوشوندگیپر
نشـان   قـاتیتحق  نیـانـد. امختلـف پرداخته  ي شکست در مـدها

شکست دارنـد   رفتاربر    یقیعم  ریتأث  ،چاپ  ي ند که پارامترهااهداد
ضـعف در اتصـال  لیدلبـه یکروسـکوپیم ي هاترك جادیو امکان ا

 همچـونمطالعـات    یبرخـ  گـر،ید  ي سـو  از  ست.ا  بالا   هاهیلا   نیب
و   لیـبـه تحل،  ]15[مطالعه انجام شده توسط عـامري و همکـاران
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 رینظ  ي ترشرفتهیپ  ي رفتار شکست با استفاده از ابزارها  ي سازمدل
 ند. اهپرداخت XFEM-CZMروش  

در  I/III شکسـت مـود ترکیبـی، ]16[و همکـارانایلیـایی 
 CT هاي را با استفاده از نمونه چاپی PLA هاي متخلخلداربست

 ي هـاپارامتر نیتـا بـ کننـدمیها کمـک  روش  نیا.  بررسی کردند
در  برقــرار شــود. ي ترقیــو خــواص شکســت رابطــه دق یهندســ

در رفتـار شکسـت  ،  ]17[زاده و همکـاران  نـاظممطالعاتی مشابه،  
 DCB ي هاآزمایشرا با استفاده از  شدهچاپ PLAدر    IIو    Iمود  

را  IIGو  IG یشکست بحران ي انرژ ریکردند و مقاد  یبررس SLSو 
عالیهــا و . همچنــین نمودنــد نیــیمختلــف تع ي هــایطراح ي بــرا

 نظرگیري شرایط محیطـی متفـاوت همچـون  با در،  ]8[همکاران
ی چـاپهاي  به بررسی خـواص شکسـت نمونـه  گاماستریلیزاسیون

 ند. اهپرداخت
ــههمــان بیــان شــده اســت، بررســی  ]18[طور کــه در مقال

هاي بیشـتر توسـط نیازمنـد بررسـی  چـاپاثرگذاري پارامترهاي  
 ي امطالعـات، دسـته  نیار ا. از این رو در کناستهاي آماري  روش

ــر تحل قــاتیاز تحق ــتمرکــز خــود را ب ــار ي ســازنهیو به لی  ي آم
ر کاههـاي بـدر ادامه به بررسی روش  اند.چاپ گذاشته  ي پارامترها

برده شـده جهـت بررسـی خـواص مکـانیکی(خواص کششـی یـا 
سـه بعـدي   چـاپبا استفاده از  ي  شکست) قطعات پلیمري تولید

روش در برخـی از مطالعـات از مثـال،  ي بـرا  بررسی شـده اسـت.
براي بررسی اثرگذاري پارامترهاي چـاپ )  DOE(شیآزما  یطراح

کارگیري روش هبا ب  ،]23-19[مانند  طالعاتیماستفاده شده است.  
بـه   شیآزمـا  ي با تعداد محدود  توانید که مناهددا  نشانتاگوچی  

 .دیرس چاپپارامترهاي  ي سازنهیدر به ي مؤثر جینتا
 انسیــوار لیــاســتفاده از تحل بــا، ]26-24[ماننــد یمطالعـات

)ANOVAیکیمکـان  ي هاپاسـخ  ي آمار  لیو تحل  ي ساز) به مدل 
-27ر[یـنظ یمطالعات  گر،ید  ي سو  ازد.  انپرداخته  مانند بار شکست

 ي بـرا  )RSMمانند سطح پاسخ (  ي آمار  ي هاروش  بیاز ترک]  28
انـد. اسـتفاده کرده  یمانند مقاومت خمش  ییهایژگیو  ي سازنهیبه
ضـخامت :  رینظ  ییاند که پارامترهاها نشان دادهپژوهش  نیا  جینتا
 ي و الگـو  چاپهاي  رشته  هیزاو  ،ینازل، درصد پرشدگ  ي دما  ه،یلا 

 دارند. یکیرا بر خواص مکان ریتأث نیشتریب یپرکنندگ
مطالعات دیگري بـه در نظرگیـري همزمـان چنـد خاصـیت 

 مطالعـه انجـام شـده درنـد.  اهشده پرداخت  چاپقطعات  مکانیکی  
سازي چند هدفه بـه بررسـی همزمـان کارگیري بهینههبا ب،  ]26[

از ،  ]25[همچنـینو مدول یانگ پرداخته است.    کششی  استحکام
همزمــان تاپســیس جهــت بررســی  و ترکیــب الگــوریتم ژنتیــک

و   خمشـی  ، اسـتحکام، استحکام ضـربه پـذیري کششی  استحکام
اسـتفاده کـرده   چـاپسازي پارامترهـاي  جهت بهینه  سطح  ي زبر

 است. 
در   ییسزاهچاپ نقش ب  ي پارامترهاتوجه به مطالعات فوق،  با

قطعـات  نیـا ي سـاختار یپـارچگکیاسـتحکام و   ت،یـفیک  نییتع
 ي جـامع بـرا کـردیرو کیـبـه  ي جـد  ازیـهنـوز ن. بنابراین،  ارندد
شـدت   بیشکسـت ماننـد ضـر  ي هاهمزمان شاخص  ي سازنهیبه

 وجود دارد.  چاپی PLAشکست در قطعات  ي ) و انرژIcKتنش (
 گرا،ي تقاضا محور و مشـتر  ستمیس  کیبه عنوان    ي ابر  دیتول

 یکیخـواص مکـان  تنهـافراتـر از    یمستلزم درنظر گـرفتن عـوامل
 ییهاشـاخص ییبسـترها نی. در چنـ]29[اسـت  ي دیـقطعات تول

 ییبالا   تیاز اهم  زین  هیمصرف ماده اول  زانیزمان ساخت و م  رینظ
و   نـهیهز  ،ي وربـر بهـره  میطور مستق، چرا که بهبرخوردار هستند

 . گذارندیم ریبازار تأث ي ازهایبه ن عیسر ییگوپاسخ تیقابل
 ي ریگمیتصـم ،ي بعدمانند چـاپ سـه ي دیتول ي ندهایرآفدر  

 ي (ماننــد اســتحکام و انــرژیکیمکان ي بــر اســاس پارامترهــا تنهــا
شـود کـه از نظـر   جرمن  یطیشکست) ممکن است به انتخاب شرا

در   دی، تولعلاوه بر اینصرفه نباشد.  مصرف مواد به  ایزمان    نه،یهز
کـه بسـتري شـامل ارائـه دهنـدگان سـرویس   ي ابـر  دیبستر تول

و   هی(اعم از زمان اجرا، مصرف مواد اول  هانهیهزاست و    شدهعیتوز
 دارنـد نـهیبه طیدر انتخاب شرا ی) نقش مهمیدهسیسرو  نهیهز
]30[. 

 ریـنظ  ییارهـایمع  ،یکیمکـان  ي هارو، در کنار شاخص  نیا  از
 ي اقتصاد ي ارهایعنوان معبه  هیمصرف ماده اول  زانیزمان چاپ و م

 نیـارائـه شـود. ا  ي ترجامع  یابیاند تا مدل ارزهدر نظر گرفته شد
را بـا درنظـر گـرفتن   نـهیبه  ندیفرآ  طیامکان انتخاب شرا  کردیرو

کـه   سازد،یفراهم م  ي اقتصاد  ییراو کا  یکیزمان عملکرد مکانهم
 است. تیحائز اهم اریبس نینو یصنعت ي در کاربردها

چهار پـارامتر   ریتأثعلاوه بر بررسی  پژوهش،    نیا  دربنابراین  
ضـخامت و    چـاپ، سـرعت  چاپتراکم  :  چاپ شامل  ندیفرآ  یاصل
، تـاثیر ایـن PLAقطعـات    Iمـود    در  بر رفتار شکستعلاوه    هیلا 

. شـودمیپارامترها بر زمان و میـزان مـواد مصـرفی نیـز بررسـی  
به عنـوان   )IcGشکست (  ي ) و انرژIcKشکست (  یچقرمگ  ریمقاد

 ي آمار  لیو تحل  استشده    هشکست محاسب  آزمایشهاي  خروجی
 . ردیپذیها انجام مآن ي سازنهیو به

 ي ریگمیتصـــم ي هـــااز روش ي ریـــگبـــا بهره ت،یـــنها در
 معیارهاي مکـانیکی و اقتصـادي همزمان    ي سازنهیبه  اره،یچندمع

زمـان  ،شکسـتاز خـواص  بیـترک  نیبه بهتر  یابیبه منظور دست



و    يآمار لیبا استفاده از تحل ییهوافضا يکاربردها  ي برا ي،ابرتولید در  يبعدسه چاپی شکست قطعات  رفتار  يسازنهیبه 
 ي ریگم یتصم يهاروش 
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مـؤثر   یتـا چـارچوب  شـودیانجـام م  یماده مصرف  زانیساخت و م
 ي بعدقطعات چـاپ سـه  دیدر تول  ي ورو بهره  تیفیک  ي ارتقا  ي برا

 . شودارائه  ي ابر دیولدر بستر ت

 ها مواد و روش  -۲
چاپ بر خواص شکسـت،   ي پارامترها  ریتأث  یبه منظور بررس

و سـرعت چـاپ مختلـف   چاپتراکم    ه،یبا ضخامت لا   ییهانمونه
ائـه ) ار1انتخـاب شـده در جـدول ( ي شد. سطوح پارامترها  دیتول

 شده است.
هاي ممکن با اسـتفاده از طـرح با درنظر گرفتن تمام ترکیب

 یطراحـ)  1(  بر اساس سـطوح جـدول  آزمایش  12  ،عاملی کامل
، دو نمونـه Iدر مـود  ها  خواص شکسـت نمونـه  یبررس  ي شد. برا

) 2. جــدول (ه اســتنمونــه) تولیــد شــد 24آزمــایش (هــر  ي بــرا
. استها  دهنده جزئیات چاپ قطعات در هر کدام از آزمایشنشان

همزمـان سـرعت و   ریتـأث  یمنظور بررسـبـه  ش،یآزما  یدر طراح
 بیـتراکم، هر سطح از تراکم با دو سطح متفـاوت از سـرعت ترک

تراکم،   شیممکن است با افزا  یعمل  طیچه در شرا  گراشده است.  
هدف  شیآزما نیبه کاهش سرعت وجود داشته باشد، اما در ا  ازین

 اثر پارامترها بوده است.  یبیمستقل و ترک یبررس
 

 ) سطوح پارامترهاي چاپ1جدول (
 3سطح  2سطح  1سطح  پارامترها 
 mm ( 0.1 0.2 0.3ضخامت لایه (
 - 70 50 ) %تراکم چاپ (

 - mm/min( 2000 3000سرعت چاپ (
 

 ها) تنظیمات آزمایش 2جدول (
 )mm/minسرعت چاپ ( ) %تراکم چاپ ( ) mmضخامت لایه ( آزمایش 

1 0.1 50 2000 
2 0.1 50 3000 
3 0.1 70 2000 
4 0.1 70 3000 
5 0.2 50 2000 
6 0.2 50 3000 
7 0.2 70 2000 
8 0.2 70 3000 
9 0.3 50 2000 
10 0.3 50 3000 
11 0.3 70 2000 
12 0.3 70 3000 
 

ها و تنظیمـات دهنده جزئیـات ابعـاد نمونـه) نشان1شکل (
دهنده فراینـد ) نشـان2ن شـکل (. همچنیاستشکست    آزمایش
. جهـت بررسـی اسـتشکست قطعات چاپ شده   آزمایشچاپ و  

و بـار چاپ شـده ضـریب شـدت تـنش    هاي نمونه  ،رفتار شکست
گیري هاي شکسـت انـدازههاي آزمایشبه عنوان خروجی  شکست

) براي محاسبه ضریب شدت تنش استفاده شـد. 1(  از معادله  شد.
مـورد آزمـایش    رهـ  ها براي این خروجی  جینتاهمچنین میانگین  

در جـدول هاي شکست آزمایش  جیتان  قرار گرفت.  لیو تحل  هیتجز
 ي که دارا  ییهاشیآزمادر     ،در این جدول  ) خلاصه شده است.3(

هسـتند، مقـدار مـاده   یو تـراکم داخلـ  هیبرابر ضخامت لا   ریمقاد
بـر   طور مسـتقیمبهدو پارامتر    نیتنها ا  رایز  است  کسانی  یمصرف

 .هستند رگذاریتأث یجم مواد مصرفح

)1( 
2

3
I I

PSK aY
tW

π=  

 

 
 شکست  ) ابعاد نمونه ها و تنظیمات آزمایش 1شکل (

 



 عاطفه رجبی کفشگر، محمدرضا محمدعلیها  
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شده با  تولید   قطعات ساخت و آزمایش شکست) فرایند  2شکل (

 FDMتکنولوژي 

 I) نتایج آزمایش شکست در مود 3جدول (
شماره 
 آزمایش 

ضریب شدت تنش  
(MPa√m) 

 انرژي شکست 
)J ( 

زمان  
)min( 

 مواد مصرفی 
)gr( 

1 1.48 0.94 29 3.31 
2 0.96 0.57 20 3.31 
3 1.90 0.34 35 4.17 
4 1.85 0.49 25 4.17 
5 1.69 0.45 15 3.49 
6 1.96 0.29 11 3.49 
7 1.53 0.2 18 4.28 
8 1.91 0.32 13 4.28 
9 1.86 0.54 11 3.74 
10 1.76 0.79 8 3.74 
11 2.05 0.38 13 4.48 
12 2.08 1.12 9 4.48 

 هاي آماريآزمون با استفاده از  جینتا ل یو تحل هیتجز -۱-۲

ــش در  ــن بخ ــدادر ای ــاهم ابت ــا تی ــر  ي ورود ي پارامتره ب
 یبررسـبا اسـتفاده از آنـالیز واریـانس    دست آمدهبه  ي هایخروج

در سطوح   رییتغکند که آیا  تعیین میآماري    هاي تحلیل.  شودمی
شته باشـد. وابسته دا  ریبر متغ  ي معنادار  ریتأثتواند  می،  عامل  کی

تفـاوت   چیهـه  کـ  کنـدیم  انیـب  )0H(  فـرض صـفردر این روش  
 عامـل وجـود نـدارد.  کیـسطوح مختلف    نیانگیم  نیب  ي معنادار

 چیهـو    اسـت  زیوابسـته نـاچ  ریـاثر عامل بـر متغ  گر،یعبارت دبه
-P  مقـداردر صورتی که    .عوامل وجود ندارد  نیب  ي تعامل معنادار

value  باشد، فرض صفر رد شده 0.05(  ي کمتر از سطح معنادار (
 عامل معنادار است. ریکه تأث میریگیم جهیو نت

ــب نشــان5) و (4( جــداول ــه ترتی ــالیز آدهنده جــدول ) ب ن
توجـه بـه   بـا.  اسـتواریانس ضریب شدت تنش و انرژي شکست  

ضریب شدت را بر    ریتاث  نیشتریب  چاپتراکم    دست آمده،هنتایج ب
خصـوص   درو پارامتر ضخامت تقریبـا اثرگـذار اسـت.    تنش دارد

صـفر )  4در جـدول (عامـل سـرعت چـاپ در    ي که بـرا  Fمقدار  
 F-value  اسـت کـه  ي نکته ضرور  نیا  حیگزارش شده است، توض

را نشـان   یگروهـدرون  انسیـبـه وار  یگروهـنیب  انسینسبت وار
ش شده براي ضریب شدت تنش اعداد گزار  نیانگی. اگر مدهدیم

ــف ا ــدر ســطوح مختل ــل تقر نی ــاًیعام ــر باشــد، وار ب ــبراب انس ی

 لیـبـه صـفر م  ایـ  رسـدیم  یکـوچک  اریبه مقدار بس  یگروهنیب
 .دیآیدست مصفر به زین Fمقدار  جهیو در نت کندیم

 نیانگیـنشـان داد کـه م هـایخروج یپژوهش، بررس نیا  در
ــنش  ــراضــریب شــدت ت  3000و  2000چــاپ  ي هاســرعت ي ب

mm/min  اریکـه بسـ  اسـت  1.753و    1.752برابـر بـا    بیبه ترت 
شود که با توجـه یموضوع سبب م  نیهستند. ا  گریکدیبه    کینزد

عامـل را   نیـا  ي رگـذاریتوان تأثینم  ییتنهابه اثر سرعت چاپ به
 یعامـل بـا تـراکم داخلـ  نیحال، اثر متقابل ا  نیکرد. با ا  یبررس

 ي انتخاب سطح مناسـب بـرا  ل،یدل  نیه هممعنادار است. ب  تقریبا
با اتکا به نمودار اثرات متقابـل انجـام در بخش بعد،  سرعت چاپ،  

 .شده است
 ریو تـأث  تیـاهم  ،شکسـت  انـرژي بـر    هاي ورود  ریتأث  یبررس

انرژي  حال، نی. با ادهدیرا نشان م  یخروج  نیضخامت بر اعامل  
-سـرعت و ضـخامت-یاثـرات متقابـل چگـال  ریتأث  تحت  شکست
این اثرات را در بخش بعد با اسـتفاده از .  ردیگیقرار منیز  سرعت  

نمـودار اثـرات متقابـل بیشــتر بررسـی خـواهیم کـرد. همچنــین 
هاي آزمـایش بر خروجی  چاپاثرات پارامترهاي  پارتو    ي نمودارها
  .) نشان داده شده است3در شکل (شکست 

و   عوامـل  ینسـب  تیـنمودار پارتو اثرات استانداردشـده، اهم
 شینما ي ریصورت تصورا به یمؤثر بر پاسخ مورد بررس  ي هاتعامل

 ي داریکه از خط آسـتانه معنـ  ییهالهینمودار، م  نی. در ادهدیم
هسـتند کـه   ي دهنده عوامـل معنـادار آمـارنشـان  کنندیعبور م

در نمودارهـاي ارائـه شـده در   دارند.  یرا بر خروج  ریتأث  نیشتریب
 هاي اصلی شامل ضخامت لایه، تـراکم و سـرعت)، عامل3شکل (

و اثرات متقابـل بـه صـورت   Cو    A  ،Bبه ترتیب به صورت    چاپ
AB ،AC  وBC  نمـودار بــا  نیــا جینتـا. شـده اســتنشـان داده

 یهمخـوان  طور کامـلبـه)  ANOVA(انسیـوار  لیتحل  ي هاافتهی
و   ي ندیفرآ  ي از پارامترها  کیهر    تیروشن از اهم  ي ریدارد و تصو

 . دهدیرائه متعاملات آنها ا
 

 نتایج آنالیز واریانس ضریب شدت تنش  )4جدول (
 F-value P-value منبع

 0.063 14.97 ضخامت
 0.045 20.95 تراکم

 0.952 0.00 سرعت
 0.068 13.79 ضخامت * تراکم

 0.099 9.13 ضخامت * سرعت 
 0.185 4.12 تراکم * سرعت

 
 نتایج آنالیز واریانس انرژي شکست  )5جدول ( 

 F-value P-value منبع



و    يآمار لیبا استفاده از تحل ییهوافضا يکاربردها  ي برا ي،ابرتولید در  يبعدسه چاپی شکست قطعات  رفتار  يسازنهیبه 
 ي ریگم یتصم يهاروش 
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 0.027 35.96 ضخامت
 0.086 10.09 تراکم

 0.089 9.82 سرعت
 0.090 10.07 ضخامت * تراکم

 0.039 24.35 ضخامت * سرعت 
 0.031 31.06 تراکم * سرعت

Term

AB
C
B

AC
BC
A

6543210

A Thickness
B Density
C Speed

Factor Name

Standardized Effect

4.303

Term

C
BC
AC
AB
A
B

543210

A Thickness
B Density
C Speed

Factor Name

Standardized Effect

4.303

Pareto Chart of the Standardized Effects
(response is Energy, α = 0.05)

Pareto Chart of the Standardized Effects
(response is KI, α = 0.05)

 
) نمودار پارتو اثر عامل هاي اصلی و متقابل براي انرژي  3شکل (

 شکست و ضریب شدت تنش 
 

هاي مان و مقدار مواد مصرفی در تحلیلبا توجه به اهمیت ز
بر ایـن دو  فرایند چاپمرتبط با ساخت و تولید، تاثیر پارامترهاي  

دهنده ) به ترتیب نشـان7) و (6خروجی نیز بررسی شد. جدول (
نتایج آنالیز واریانس اثرات اصـلی بـر روي زمـان سـاخت و مـواد 

دست آمده همانطور کـه انتظـار ه. با توجه به نتایج باستمصرفی  
هـر سـه بـر زمـان چاپ ها، تراکم و سرعت داشتیم، ضخامت لایه

ساخت مـوثر هسـتند. همچنـین بـر میـزان مـواد مصـرفی تنهـا 
 . هستندموثر نیز ضخامت و تراکم 

 نتایج آنالیز واریانس زمان )6جدول (
 F-value P-value منبع

 0.00 73.53 ضخامت
 0.033 7.00 تراکم

 0.002 23.75 سرعت
 

 نتایج آنالیز واریانس مواد مصرفی  )7جدول (
 F-value P-value منبع

 0.00 133.93 ضخامت

 0.00 1834.16 تراکم
 1.00 00.00 سرعت

 نمودار اثرات اصلی و اثرات متقابل  -۲-۲

 اتدهنده نمودارهاي اثر) به ترتیب نشان5) و شکل(4شکل(
بر متغیر خروجی را نشـان   و نمودار اثرات متقابل  هاي اصلیعامل

در   رییـکه چگونـه تغ  دهدینشان م  ینمودار اثرات اصلدهند.  می
پاسـخ   نیانگیـ) بر مضخامت، تراکم و یا سرعتعامل خاص (  کی

به این معنی است که   مثبت  بیشدر این نمودار،    .گذاردیم  ریتأث
 شیافـزابه معنی    یمنف  بیپاسخ و ش  شیعامل باعث افزا  شیافزا

نحـوه   نمودار اثـرات متقابـل  ست.عامل باعث کاهش پاسخ شده ا
 اگـر  .دهـدیچند عامـل بـر پاسـخ را نشـان م  ایمتقابل دو    ریأثت

عوامـل اثـر   نیبـ  یعنـیمتقـاطع شـوند،    یخطوط به طور واضح
 متقابل وجود دارد.

تـراکم بـر ضـریب   تاثیر چشمگیر عامل اصلیدر بخش قبل  
اثـرات اصـلی، شدت تنش نشان داده شـد. بـا توجـه بـه نمـودار  

تـا ایـن   درصد را براي این عامل انتخـاب کـرد  70توان سطح  می
جهت تعیین مقدار سطح مناسب بـراي .  خروجی را ماکزیمم کرد

ضخامت لایه، نمودار اثر اصلی و همچنین نمـودار اثـرات متقابـل 
تـوان را می  0.3براي تراکم، مقـدار    70ضخامت در سطح    -تراکم

 پیشنهاد داد. 
 ،توجه به افقی بودن نمودار  پ باهمچنین جهت تعیین سرعت چا

کننـده باشـد. توانـد در انتخـاب سـطوح کمکاثرات متقابـل نمی
براي تراکم، نشـان   70سرعت در سطح    -نمودار اثر متقابل تراکم

توان به ضریب شـدت تـنش می  3000دهد با انتخاب سرعت  می
بــالاتري دســت یافــت. بنــابراین ســطوح پیشــنهادي بــراي 

بـه   3000و    70،  0.3حداکثرسازي ضریب شدت تـنش برابـر بـا  
 . استترتیب براي ضخامت، تراکم و سرعت 

همچنین با توجه به تاثیر بسـیار بـالاي عامـل ضـخامت در 
ابتدا سطح این عامـل تعیـین شـد. بـا توجـه بـه   ،انرژي شکست

ــزایش ضــخامت از ســطح  ــرات اصــلی، اف ــه  0.1نمــودار اث  0.2ب
مـا تغییـر سـطح ایـن دهنده کاهش انرژي شکست اسـت، انشان

دهد به انرژي شکست بیشتري براي نشان می 0.3به   0.2عامل از  
شکست قطعه نیاز است. همچنین با توجه به تاثیر چشـمگیر اثـر 

توان از نمودار اثرات متقابـل جهـت سرعت، می  -متقابل ضخامت
. با توجه به انتخاب ضـخامت در کردتعیین عامل سرعت استفاده  

تواند تـاثیر مثبـت می  3000، انتخاب سرعت در سطح  0.3سطح  
چشمگیر اثرمتقابـل   یربر خروجی بگذارد. در نهایت با توجه به تاث



 عاطفه رجبی کفشگر، محمدرضا محمدعلیها  
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 70، سطح  3000سرعت و انتخاب عامل سرعت در سطح    -تراکم
شود. این در حالی است که اگر تنهـا براي عامل تراکم انتخاب می

 50ب سطح  نظر قرار دهیم امکان انتخا  نمودار عوامل اصلی را مد
 براي این عامل وجود داشت.

 

0.30.20.1

4.4

4.2

4.0

3.8

3.6

7050 30002000

Thickness

M
ea

n 
of

 M
et

er
ia

l

Density Speed

0.30.20.1

25

20

15

10
7050 30002000

Thickness

M
ea

n 
of

 T
im

e

Density Speed

0.30.20.1

0.7

0.6

0.5

0.4

0.3
7050 30002000

Thickness

M
ea

n 
of

 E
ne

rg
y

Density Speed

0.30.20.1

1.9

1.8

1.7

1.6

1.5
7050 30002000

Thickness

M
ea

n 
of

 K
I

Density Speed

Main Effects Plot for Meterial Main Effects Plot for Time

Main Effects Plot for Energy Main Effects Plot for KI

 
 ) نمودار اثرات اصلی براي زمان، مواد مصرفی، انرژي شکست و ضریب شدت تنش 4شکل (
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 ) نمودار اثرات متقابل براي انرژي شکست و ضریب شدت تنش 5شکل (

 
براي دو خروجی زمان و مواد مصـرفی، تـرجیح بـر انتخـاب 

. براي عامـل شودسطوحی است که سبب کاهش این دو خروجی  
بـراي ضـخامت، تـراکم و سـرعت   3000و    50،  0.3زمان، سطح  

 0.1شود. همچنین براي مواد مصرفی، ضخامت  پیشنهاد میچاپ  
شـود و سـرعت تـاثیري بـر مـواد درصد پیشنهاد می  50و تراکم  

 مصرفی ندارد. 

 ها سازي عاملبهینه -۳-۲

 ي بـرا  هـاي ورود  بیترک  نیبهتر  یابیبخش، هدف ارز  نیدر ا
با استفاده   ي سازنهیآمده از بهدستبه  جینتا  لیبا تحل  ،یهر خروج

بهینـه بـراي هـر   بیـ) ترک8است. جـدول(  Minitabافزار  از نرم
ورد آهمچنین در ایـن جـدول، مقـدار بـر  دهد.رائه میا  را  پارامتر

صورت انتخاب سطوح پیشنهادي و همچنین بـازه در  )  Fit(شده  
بینـی ) و بـازه پیشپاسـخمتغیـر    نیانگیم  ي برا  ي ابازهاطمینان (

 ) گزارش شده است. دیمشاهده جد کی  ي برا ي ابازه(
شود، ترکیب پیشـنهادي منحصـر طور که ملاحظه میهمان

سازي همزمان تمـام متغیرهـاي پاسـخ وجـود فرد جهت بهینههب
ها، تمـامی ندارد. جهت پیشنهاد یک ترکیب براي تمامی خروجی

سازي با ظر گرفته شد. چهار مدل بهینهندر    طور همزمانها بهآن
. ه اسـت) بررسی شـد9ها مطابق جدول(اهمیت متفاوت خروجی

ه ها برابر در نظـر گرفتـه شـد)، اهمیت تمامی خروجی1در مدل(
ــت ــدل(اس ــاهم، )2. در م ــ تی ــاد اتیخصوص ــتریب ي اقتص از  ش
خصوصـیات اهمیت ) 4) و (3(هاي و در مدل  یکیمکان  اتیخصوص

   .ه استمکانیکی بیشتر از خصوصیات اقتصادي در نظر گرفته شد



و    يآمار لیبا استفاده از تحل ییهوافضا يکاربردها  ي برا ي،ابرتولید در  يبعدسه چاپی شکست قطعات  رفتار  يسازنهیبه 
 ي ریگم یتصم يهاروش 
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 ديابه صورت انفر ها خروجی  سازيبهینه) نتایج 8جدول (
 پیش بینی  بازه اطمینان  بازه برآورد  سرعت تراکم ضخامت خروجی

 ) 1.519,  2.700( ) 1.711,  2.508( 2.109 3000 70 0.3 شدت تنش
 ) 0.718,  1.493( ) 0.844 , 1.367( 1.105 3000 70 0.3 انرژي شکست 

 ) 0.00 , 11.580( ) 2.590,  8.910( 5.750 3000 50 0.3 زمان 
 ) 3.251,  3.432( ) 3.292,  3.391( 3.342 3000 50 0.1 مواد مصرفی 

 

 ها به طور همزمان سازي خروجی هاي بهینه) مدل 9جدول (

 هدف خروجی
 مقدار اهمیت خروجی

 ) 4مدل ( ) 3مدل ( ) 2مدل ( ) 1مدل (
 10 5 1 1 بیشینه سازي  شدت تنش

 10 5 1 1 بیشینه سازي  انرژي شکست 
 1 1 5 1 کمینه سازي  زمان 

 1 1 5 1 کمینه سازي  مواد مصرفی 
 

مطلوبیـت ) ارائه شده اسـت. 10سازي در جدول(نتایج بهینه
ها بـه خروجی ي سازنهیدر به) Composite Desirabilityترکیبی(

 یکلـ  تیفیک  یابیارز  ي ست که براا  یکل  اریمع  کی  ،طور همزمان
. رودیکار مـچندهدفـه بـه  ي ندهایها در فرآمجموعه از پاسخ  کی

ایــن معیــار بــه صــورت میــانگین مطلوبیــت فــردي هــر کــدام از 
بـا توجـه بـه نتـایج گـزارش شـده در آید.  دست میهها بخروجی
حـل راه  کیـ) بـه عنـوان  3000و    50،  0.3(  بیترک)،  10جدول(

 شده است.  شنهادیپدر تمامی مدل ها مناسب 
 

 بهینه سازي خروجی ها به طور همزمان نتایج ) 10جدول (

 شماره مدل 
 سطوح پیشنهادي 

 یبیترک تیمطلوب
 سرعت تراکم ضخامت

 73.822% 3000 50 0.3 ) 1مدل (
 78.557% 3000 50 0.3 ) 2مدل (
 69.373% 3000 50 0.3 ) 3مدل (
 68.399% 3000 50 0.3 ) 4مدل (

 

این در حالی است که انتظار داریم با افزایش اهمیت خواص 
مکانیکی، تغییري در سطوح پیشنهادي تراکم چاپ ایجـاد شـود.  

تنها سبب کاهش مطلوبیت ترکیبـی شـده   ،هایرات وزنیتاثیر تغ
معنی است که با افزایش وزن خواص مکـانیکی،   ایناست. این به  

شـود امـا انتخاب این سطوح سبب کاهش مطلوبیت ترکیبـی می
سطح پیشنهادي در خروجی تغییري نکرده است. در بخـش بعـد 

بـراي گیري چنـد معیـاره تصـمیم  از روش  شـتریب  یبررسـجهت  
 شد.استفاده ها انتخاب بهترین ترکیب ورودي 

 انتخاب پارامترهاي ورودي با روش تاپسیس  -۴-۲

 سیتاپســ ارهیچنــدمع ي ریگمیروش تصــممطالعــه،  نیــدر ا
)TOPSIS  (از   یکلـ  یابیـارز  کیـ  میتا بتـوان  ه استاستفاده شد

طور بـه  هـایبـا درنظرگـرفتن همـه خروج  نـدیفرآ  نـهیبه  طیشرا
کـرده  فـاینقش مکمـل را ا سی. در واقع، تاپسمیزمان ارائه دههم

پارامترها را بـا توجـه بـه تمـام   بیترک  نیترنهیو انتخاب بهاست  
روش   نیـاستفاده از ا  ن،یساخته است. بنابرا  ریپذها امکانشاخص

ایـن   .سـازدیفـراهم م  ي سـازنهیبه  ي برا  ي ترجامع  دید  ،یبیترک
ها بـر جهت رتبه بندي گزینـه)  1981(ونیروش توسط هوانگ و  

در حــوزه . ]31[گیري ارائــه شــداســاس معیارهــاي تصــمیم
ــه تاپســیس)، روش MADM( ارهیچنــدمع ي ریگمیتصــم  لیدلب
 نهیگز نیترکیحل، نزداهر نیآن که بهتر یو مفهوم اساس یسادگ
 یمنفـ  آلدهیحل ااز راه  نهیگز  نیمثبت و دورتر  آلدهیحل ابه راه

، ابتدا ادامهمورد توجه و استفاده قرار گرفته است. در    اریاست، بس
و سـپس   است  شده  یمعرفگیري چند معیاره  تصمیم  یمسئله کل

 شود.یشرح داده م تاپسیسمراحل روش  

 گیري چند معیاره تصمیممسئله  يساز فرموله -۱-۴-۲

 ي بنــدو رتبه یابیـبـا هـدف ارزگیري چنـد معیـاره تصـمیم
ــهیگز )هانـ 1,2,..., )

i
A i I= ــر ــاس مع بـ ــایاسـ ــ ي ارهـ  نیمعـ

( 1,2,..., )
j

C j J= ــتعر ــهی. مجموعــه گزشــودیم فی  هان
i

A، 
 ازیـکه ن  دهندیرا نشان م  رندهیگمیتصم  ي موجود برا  ي هاانتخاب

عوامــل مــؤثر بــر  ،jC ارهــایدارنــد. مجموعــه مع ي بنــدبــه رتبه
هسـتند.   هانـهیگز  ي بنـدهنگـام رتبه  رندهیگمیتصـم  ي هاانتخاب

 ي هـااسـت. وزن  ارهـایمع  ینسب  تیدهنده اهمها نشانبردار وزن
) ارهــایمع 1,2,..., )jW j J= بــردار  کیــصــورت به تــوانیرا م

 ارائه کرد. )2مطابق معادله (

jW W=
 

)2( 

بـه   اریـدر برابر هـر مع  نهیهر گز  ي برا  رندهیگمیتصم  حیترج
)عملکرد  ازیعنوان امت 1,2,..., ; 1,2,..., )ijx i I j J= شـناخته   =

 نیـ) نشان داده شـده اسـت، ا3طور که در معادله(. همانشودیم
ارائـه   میتصـم  سیمـاتر  کیـدر قالب    دتواننیعملکرد م  ازاتیامت

 شوند.
11 1

1

J

I IJ

x x
X

x x

 
 =  
 
 



  

  

)3(  
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و   )2ها در معـادلات(و بردار وزن  میتصم  سیتوجه به ماتر  با
) 4مطــابق معادلــه( ϕ گیري چنــد معیــارهتصــمیم)، مســئله 3(

 .شودیم  فیتعر
{ },X Wϕ =  

)4( 

گیري چنـد معیـاره همچـون هاي تصمیماین مسئله با روش
گیري چنـد تصـمیم ي هاروش ،یطور کلشود. بهمیحل  تاپسیس  

 کیـتکن  کیو (ب)    ي سازنرمال  ندیفرآ  کی(الف)    ازمندین  معیاره
واحـد  کیـعملکرد را به  ازیامت ،ي سازهستند. نرمال  ازیتجمع امت

 یکلـ  یوزنـ  ازیـامت  کیـ.  کندیم  لیتبد  سهیقابل مقا  ي ریگاندازه
( 1,2,..., )iV i I=  کیــتکن ي ریکارگبــا بــه نــهیهــر گز ي بــرا =
 بیـعملکـرد ترک  ازاتیها را با امتکه وزن  شودیتجمع محاسبه م

انجـام   یکل  ازیامت  نیبر اساس ا  هانهیگز  یینها  ي بند. رتبهکندیم
 .شودیم

 تاپسیس  روش -۲-۴-۲

 نـه،یگز  نیاصل استوار است که بهتر  نیاساس ا  این روش بر
فاصـله   نیتریمثبت و طولان  آلدهیحل افاصله را از راه  نیترکوتاه

بـا اسـتفاده از  هانـهیگز ي بنددارد. رتبه یمنف آلدهیحل ارا از راه
 آلدهیـا ي هـاحلها از راهکه بر اساس فاصله آن  یشاخص کل  کی

در قالب مراحـل   تاپسیس. روش  ردیگیم  نجاما  شود،یمحاسبه م
 :شودیاده مد حیتوض  ریز

شـده ارائه    سیدر ماترijxعملکرد    ازیهر امتابتدا،    :1  مرحله
 ازاتیـ. امتشودتا نرمال    شودیم  میبر نرُم آن تقس  ،)3(  هدر معادل

)شـدهنرمال 1,2,..., ; 1,2,..., )ijy i I j J= = مطـابق معادلــه  =
 .شوندیمحاسبه م )5(

2

1

ij
ij I

ij
i

x
y

x
=

=

∑
 

)5( 

 

بـراي امتیـازات   نـابرابر  هـاي اسیمقبا توجه به اینکه وجـود  
کنـد،   جادیا  میمستق  سهیدر مقا  ییهاممکن است چالشعملکرد  

بدون بعـد   ي را با واحدها  ارهایمع  نیب  سهیمقا  ل،یتبد  ندیفرآ  نیا
به صورت   توانیشده را معملکرد نرمال  ازاتیامت.  کندیتر مآسان
 داد. شینما )6( معادلهارائه شده در  سیماتر

11 1

1

J

I IJ

y y
Y

y y

 
 =  
 
 



  

  

)6( 

نرمال شده  ازاتیبا امتمعیارها    وزندر این مرحله : 2 مرحله
ــا ادغــام می از  ijvدار شــده و وزنعملکــرد نرمال ازیــامتشــود ت

 نیـ. اشود) محاسبه  7(  ) مطابق معادله6(  و  )2(  معادلات  بیترک
دار در شـده و وزننرمال  میتصـم  سیمـاتر  لیتشک  ي برا  ازاتیامت

 .روندیکار م) به8معادله(
* ;( 1,2,..., ; 1,2,..., )ij j ijv W y i I j J= = =

 
)7(  

11 1

1

J

I IJ

v v
V

v v

 
 =  
 
 



  

  

)8(  

 مثبت  آلدهیحل اراه  ي هامجموعهدر این مرحله    :3  مرحله
*A    یمنفآل ایدهوA− 10) و (9مطـابق معـادلات( بیـرتبـه ت (

 .شوندیمحاسبه م
* * * *

1 2, ,..., JA v v v =    
)9(  

1 2, ,..., JA v v v− − − − =    
)10(  

*
max ,

min , cos
ij

j
ij

v if j is abenefit attribute
v

v if j is a t attribute
  =  
    

)11(  

min ,

max , cos
ij

j
ij

v if j is abenefit attribute
v

v if j is a t attribute
−   =  

    

)12(  

ــه ــه  :4 مرحل ــن مرحل ــفاصــله امتدر ای ــر گز ازی ــهیه از  ن
فاصـله  ي بـا اسـتفاده از تئـور یمثبـت و منفـ آلدهیا  ي هاحلراه
محاسبه   ندی) فرآ14) و (13. معادلات (شودیمحاسبه م  یدسیاقل

 .دهندینشان م این معیار را

* * 2

1

( )
J

i ij j
j

S v v
=

= −∑
 

(13) 

2

1

( )
J

i ij j
j

S v v− −

=

= −∑
 

(14) 

هر  ي برا iV یکل  حیترج  ازیامتخرین مرحله،  آدر  :  5  مرحله
بر  هانهیگز  ي بندرتبه  .شودی) محاسبه م15مطابق معادله (  نهیگز

 ].30[ شودیبالاتر انجام م ریاساس مقاد
 

*
i

i
i i

SV
S S

−

−=
+  

)15(  

عنـوان   هـاي شکسـت انجـام شـدهآزمایشدر این مطالعـه،  
شکست (ضـریب   آزمایشهاي  و خروجی  گیري هاي تصمیمگزینه



و    يآمار لیبا استفاده از تحل ییهوافضا يکاربردها  ي برا ي،ابرتولید در  يبعدسه چاپی شکست قطعات  رفتار  يسازنهیبه 
 ي ریگم یتصم يهاروش 
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شدت تنش، انرژي شکست، زمان و مقدار ماده مصرفی) به عنوان 
هـاي معیارهاي تصمیم هستند. امتیازات عملکرد، مقادیر خروجی

 آزمـایشبـراي هـر (معیارهاي اقتصادي و مکانیکی) دست آمدههب
گزینه براسـاس   12بندي  . بنابراین روش تاپسیس براي رتبهاست

 ي هاتحت وزن  هانهیگز  ي بندرتبهمعیار استفاده شد. همچنین،    4
شده نسـبت بـه انتخاب  ي ارهایمع  تیحساس  یبررس  ي برا  مختلف

مقـادیر ها براسـاس  وزن  نیانجام شد. ااهمیت معیارهاي تصمیم  
) انتخاب شد تا نتایج با نتایج ارائه شده در 9در جدول(داده شده  

در جـدول   تاپسـیسروش    ي اجـرا  جینتابخش قبل مقایسه شود.  
 .) خلاصه شده است11(

 

 با استفاده از روش تاپسیس  چاپ) نتایج انتخاب تنظیمات 11جدول (

 شماره مدل 
امتیاز نهایی  سطوح پیشنهادي 

 سرعت تراکم ضخامت روش تاپسیس 
 0.8768 3000 70 0.3 ) 1مدل (
 0.9007 3000 50 0.3 ) 2مدل (
 0.9653 3000 70 0.3 ) 3مدل (
 0.9822 3000 70 0.3 ) 4مدل (

 

ها، ودن اهمیت خروجیدهد، در صورت برابر بنتایج نشان می
پیشنهاد چاپ  جهت تنظیم پارامترهاي    3000و    70،  0.3سطوح  

شود. در صورتی که معیارهاي اقتصادي(زمان و مواد مصـرفی) می
درصـد   50از اهمیت بیشتري برخوردار باشند، با انتخـاب تـراکم  
جویی کـرد. میتوان در مقدار ماده مصرفی و همچنین زمان صرفه

اما با افزایش اهمیت معیارهاي مکـانیکی کـه بـر کیفیـت قطعـه 
شود. ایـن درصد پیشنهاد می  70تراکم    بسیار موثر هستندی  چاپ

بــا اســتفاده از تخمــین ســطوح پیشــنهادي ســت کــه ا در حــالی
افزار مینی تب، تحت سازي در نرمبا رگرسیون و بهینهها  خروجی

 تنها یک گزینه پیشنهاد شد.  شرایط مختلف اهمیت
 تیـاهم  رییـبـه تغایـن دو روش    تیحساسـگیـري  با درنظر

سـازي توسـط بهینه،    4-1در مدل هاي   ثابت  جینتا، ارائه  ارهایمع
 رییـتغت این روش به  یدهنده عدم حساسکار گرفته شده نشانهب

در   در مسئله مورد بررسی است. ایـن در حـالی اسـت کـهها  وزن
و   ردیـبهتـر در نظـر بگرا    یدهـوزن  ریتأثتوانست    روش تاپسیس

کـه   یطیموضـوع در شـرا  نیـارائه دهد. ا  ي ترمتناسب  ي هاپاسخ
 مهـم اسـت.  اریباشند، بس  ریمتغ  یکیو مکان  ي اقتصاد  ي هاتیاولو

بـه شـدت غالـب باشـد   اریـمع  کیـکـه    یطیشراسازي در  بهینه
 ی)، ممکن اسـت بـه خـوبي اقتصاد  ي ارهایفقط مع  طور مثال:به(

متضـاد، انعطـاف   اریـعبا چنـد م  دهیچیعمل کند اما در مسائل پ
زمـان از با درنظر گـرفتن فاصـله همروش تاپسیس    دارد.  ي کمتر

 طیتعـادل را در شـرا  نیترنهیقادر است به  ،یمثبت و منف  آلدهیا
 روش تاپسـیس  انعطـاف  یواقع  طیدر شرا  برقرار کند.  ارهیچندمع

 ي هـا، آن را بـراوزن  رییمتفاوت با توجه به تغ  ي هاحلر ارائه راهد
و عملکـرد   نـهیهز  ،یطراحـ  ي هاتیکه اولو  یواقع  یصنعت  طیشرا
 .کندیتر مهستند، مناسب ریمتغ

 گیرينتیجه  -۳

اسـتفاده از با ي تولیدقطعات  شکستخواص  مطالعه،    نیا  در
 ي پارامترهـا  ي سـازنهیهـدف، بهبررسـی شـد.    FDMتکنولوژي  

دو ي  سـازنهیشیببه طوري است که سـبب    ي بعدسه  فرایند چاپ
شکســت) و  ي شــدت تــنش و انــرژ بی(ضــریکیمکان اریــمع
مصرف مـاده)   زانیو مچاپ  (زمان  ي اقتصاد  اریدو مع  ي سازنهیکم

هاي آماري بررسـی آزمایش  استفاده از  ها بادر ابتدا خروجی.  شود
پـارامتر ه تـاثیر چشـمگیر ددهنواریانس نشـانالیز  آن  نتایج.  ندشد

بـر چـاپ  هاي  تراکم بر ضریب شدت تنش و پارامتر ضخامت لایه
انرژي شکست است. همچنین جهت ارائه یک ترکیـب از سـطوح 

و روش تاپسیس بررسـی تب  ساز مینیها با بهینهپیشنهادي، داده
درصورتی که  ،دهدها با روش تاپسیس نشان مینتایج بررسیشد.  

 نهیبه  بیترکمعیارهاي اقتصادي از اولیت بالاتري برخوردار باشد  
 50ی  تـراکم داخلـ  ،)mm(  0.3  هیضخامت لا به صورت  پارامترها  

شـود. امـا پیشـنهاد می )mm/min( 3000درصد و سرعت چاپ 
در صورت برابري اهمیـت معیارهـاي اقتصـادي و اجتمـاعی و یـا 

پارامترهـا   پیشنهادي   بیترکافزایش اهمیت معیارهاي اقتصادي،  
درصــد و  70 یتــراکم داخلــ ،)mm( 0.3 هیــشــامل ضــخامت لا 

 نیبـه بـالاتر  یابیموجـب دسـت  )mm/min(  3000سرعت چاپ  
) J  1.12(شکسـت  ي ) و انـرژMPa√m  2.08(ضریب شدت تنش
و مصرف  قهیدق 9زمان چاپ  بیترک نیا زین  ي شد. از نظر اقتصاد

هـا، روش  نیبـ  سـهیگرم را بـه همـراه داشـت. در مقا  4.48  ادهم
براي مقـادیر مختلـف را    یثابت  بیهمواره ترک  تبمینی  سازنهیبه

 کـهی، در حالداد  شنهادیپی  کیو مکان  ي اقتصاد  ي ارهایمع  تیاهم
ارائـه   یمتفـاوت  ي هاپاسخ  ارهایمع  تیبسته به اولو  تاپسیسروش  

 برخوردار بود. ي شتریب ي ریپذکرد و از انعطاف
ممکـن   تـبینیم  سـازنهیاز آن است که به  یرفتار حاک  نیا

مقابـل،   در  ناتوان باشـد.  ارهیچندمع  ي ریگمیتصم  طیاست در شرا
 تیاهم  رییتغ  طیمتفاوت در شرا  ي هابا ارائه جواب  تاپسیسروش  

 انگریـب  یژگـیو  نیـنشـان داد. ا  ي شـتریب  ي ریپذانعطاف  ارها،یمع
متضاد است کـه   ي ارهایمع  انیتعادل م  جادیروش در ااین  قدرت  
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 ي هاي اسـتراتژ  ازمنـدیمسـائل ن  ي کارآمدتر برا  ي کردیآن را به رو
 ها،افتـهی  نیـاساس ا  بر  .کندیم  لیتبد  ریپذانعطاف  ي ریگمیتصم

 ي تر بـرامناسـب  ي سـازنهیبه  کیـبـه عنـوان تکن  تاپسیسروش  
 ي بنـدتیکـه اولو  یطیدر شـرا  ي بعدسهچاپ    ي انتخاب پارامترها

 هیاسـت، توصـ  ریـمتغ  ي اقتصـاد  ییو کـارا  یکیعملکرد مکان  نیب
 . شودیم

 ي هـاآزمایشمربـوط بـه    ي هـاداده  توانیم  ،یجهت مطالعات آت
 ارهیچنـدمع  ي ریگمیتصم  ي هاروش  ریشکست را با استفاده از سا

الکتـر ) یـا  VIKOR)، ویکور(AHPی(سلسله مراتب  لیتحل  :مانند
)ELECTORتمرکـز   ي جابـه  تـوانیم  نیچنـ) تحلیل کرد. هم

خـواص ماننـد  گـرید یکیمکـان اصصرف بر خواص شکست، خـو
با توجه بـه   ت،یدر نهاو ضربه را نیز مورد بررسی قرار داد.    کشش

قـرار   یمـورد بررسـ،  Iمـود    ي پژوهش تنها بارگـذار  نیدر ا  نکهیا
شـده قطعـات چاپ  عملکـرد  ،ي بعـد  قـاتیدر تحق  توانیم  گرفت

کـرد تـا درك  یبررسـ IIو  Iمـود   بیترک  ای(برش)    IIتحت مود  
دسـت به  ي مختلف بارگذار  طیدر شرا  یکیاز رفتار مکان  ي ترکامل

 .دیآ
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Abstract 

Spectral unmixing is an important topic in hyperspectral imaging as a 

source of identification and separation of different materials in different 

wavelengths, which is known as endmember signatures (EMs). Abundance 

is the proportion of these EMs. The process of extracting two above 

information is not fixed, because of variation of EMs and nonlinear mixing 

phenomena. Extended linear mixing model (ELMM) addresses this by 

allowing per-pixel endmember variations. While ELMM effectively 

captures certain type of endmember variability, it introduces a 

multiplicative ambiguity between abundances and scaling factors. Besides, 

ELMM can be ambiguous when variations arise from microscale material 

structure rather than changes in the endmembers themselves, or in the 

mixing of composite materials. To address these limitations, this paper 

proposes an improved ELMM (IELMM). IELMM considers that each 

pixel is allowed to vary freely in each frequency layer, as well as changes in 

relation to other pixels and EMs. Allowing more flexibility in EM 

structure modeling, leads to introduce a new approach in the area of 

unmixing based on novel mathematical framework. The new framework 

considers the source of variation in observation matrix with a 3-

dimensional scaling factor array as a source of variation in endmember 

matrix. Besides, we have developed the required mathematical equations 

for optimizing blind hyperspectral unmixing results in improvement of 

precise unmixing and better convergence. Simulation results based on real 

and synthetic data sets confirm the efficiency of the proposed approach. 
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 چکیده 

  ر يمجزا در متن تصاو  یهامشخص کردن مواد مختلف با طول موج   یبه معنا  ،یفیابرط  یهامنابع در داده   یجداساز

اصل  یفیابرط پارامتر است:    نیو تخم  نییتع  ،یجداساز  نديفرا  یاست. هدف   نییتع  -۲ ،(S)ی  ان يپا  یاعضا  -1دو 

م و  ا  ک يهر    زانینسبت  تشك  نياز  در  طرف A(  ر يتصو  لیاعضا  از  تصاو  نيا  افتني  نديراف   ،ی).  در  پارامتر  به    ر يدو 

  ی خط  ر یشدن غ  بیمساله ترک  نی) و همچنیرونیب  اي  یذات   راتیی(تغ  یانيپا  ی در اعضا  ر ییاز جمله تغ  ی واسطه عوامل

  بیروش ترک لیاست که ضمن تكم  ی جالب شنهادیپ یخط بیترک  افتهي. روش توسعه ستین كسانياعضا، ثابت و  نيا

عمده،    یايلحاظ نموده است. با وجود مزا  یخط  بیترک  یاضيرا در مدل ر  ی انيپا  یدر اعضا  راتییوجود تغ  ،یخط

ابهام در استخراج    ن،یاست. همچن  یریکارگبه  ت يمحدود  یدارا  ی انيپا  ی اعضا  ک یكروسكوپیم  راتیییمدل در تغ  نيا

موضوعات،    نيرفع ا  منظور مقاله به    ن يدر مدل وجود دارد. در ا  بیدر ترک  ی انيپا  ی و نسبت اعضا  راتییتغ  بيضر

بنا   یخط  بیمدل ترک  یمدل بر مبنا نيشده است. ا  شنهادیپ یهندس  یادهي بر ا  یمدل قبل مبتن  یافته يمدل بهبود

تا   دينمای م  هيارا  ک یناميد  یرا با مدل  یانيپا  ی اعضا  راتییمند شود، ضمن آنكه تغبودن بهره   یخط  ی ايشده تا از مزا

مدل  تغ  یسازامكان  نوع  پ  سریم  یرییهر  مدل  در  بعد  یه يآرا  یشنهادی شود.  (  یديجد  یسه  نام  معرف 𝞧به    ی ) 

دربرگ  میکنیم به  یانيپا  یاعضا  راتییتغ  یرندهی که  با  و هوشمندانه  باشد  بر هم    ی ریکارگدر هر سه محور عمود 

کار    ني. با اميارده) به هم متصل کS( یانيپا  یرا با جزء به جزء اعضا  هيآرا  نيا  یضرب هادامارد، جزء به جزء اعضا

آن را    یضمن آنكه به صورت کم  ميالحاظ کرده   یانيپا  یاعضا  یهااز المان   ک يهر    یدر سه بعد را برا  رییوجود تغ

امي اقابل محاسبه کرده  با  ادامه،  تغ  ی برا  ديجد  فيتعر  ن ي. در  به  ،یانيپا  یاعضا   ر ییامكان    ی د يجد  یسازنهیمعادله 

و ضرب هادامارد    ی سيحاصل از ضرب ماتر  یبیترک  اتی اضير  یکه بر مبنا  ميارده ک  ه يارا  ی حل مساله جداساز  یبرا

شود که    یمنجر م  گريد  ديبه دو معادله جد  ،یشنهادیپ   یسازنه یاست. حل معادله به  یسيدر ساختار معادلات ماتر

  ها ی سازهی. شبسازدی م  ريپذامكان   یشتری) را با سرعت و دقت بSو آرايه    Aماتريس  مطلوب (  ی استخراج پارامترها

 . کنندی م ديی طرح پیشنهادی را تا يیو کارا صحت

اریخچه داوریت  

 12/02/1404دریافت:  

 09/06/1404پذیرش: 

ید یکل یهاواژه   

کور،  طیمنابع در شرا  یجداساز 

مدل   ،یف یابرط ر ی تصاو یجداساز

  یخط  بیمدل ترک ،ی خط   بیترک

 ریمتغ یانیپا یاعضا افته،یتوسعه 

مقاله  نینحوه استناد به ا   

 ه يارا"، یاحمدلو، صادق صمد نیافش 

منابع در  ی جداساز افتهيمدل توسعه

در منابع  رییکور با شرط وجود تغ طيشرا

  ريتصاو هيآن در تجز ی ریکار گو به

 و  فناوری  علوم، دوفصلنامه، "یفیابرط
جلد ششم، شماره ، فضايی کاربردهای 

 .1405، 74-90اول، صفحات 

https://doi.org/10.22034/jssta.2026.549876.1268
https://doi.org/10.22034/jssta.2026.549876.1268


 ی صمدو  احمدلو 

 

 مقدمه  -1

های ابرطیفی استخراج مواد منظور از جداسازی منابع در داده

موج  طول  با  در مختلف  است.  ابرطیفی  تصاوير  متن  از  مجزا  های 

منابع   هستیم.  اصلی  داده  دو  دنبال  به  منابع  جداسازی  مساله 

پايانی   اين اعضا در تشكیل  S(اعضای  ) و نسبت و میزان مشارکت 

و آنچه به عنوان ورودی مساله در اختیار (  Aتصوير يعنی (اباندنس  

 ) مشاهدات  ماتريس  است.Xاست،  در جداسازی  )  اينكه  مهم  نكته 

ی ديگری جز ورودی در اختیار نیست و منابع، هیچ اطلاعات و داده

اساساً در بحث جداسازی تنها شرطی که بايد برقرار باشد اينكه اين 

ی کور اطلاق منابع از هم مستقل هستند به همین دلیل به آن واژه

شود و اين [. در اين پژوهش به اين موضوع پرداخته می 1شود ]می 

نیستند و دارای  موضوع در شرايطی دنبال می  ثابت  شود که منابع 

تغییرات (ذاتی يا تغییرات ناشی از عوامل بیرونی) هستند. ما در اين  

می  بررسی  نیز  را  تغییرات  اين  مساله کار،  حل  بر  علاوه  و  کنیم 

کمی  صورت  به  منابع  تغییرات  محاسبه  برای  راهكاری  جداسازی، 

می دادهارايه  با  را  موضوع  اين  و  ابرطیفی نمايیم  تصويری  به    1های 

ی ابرطیفی را ربرداريتصودهیم.  عنوان ورودی مورد ارزيابی قرار می

موج  می  طول  صد  از  بیش  در  صحنه  يک  از  برداشت  معادل  توان 

دوربین  کرد.  تعريف  هم  به  در  نزديک  ابرطیفی  تصويربرداری  های 

نانومتر در محدوده بینايی تا نزديک   1100تا    400های  طول موج 

قرمز  مادون  ]برداری میداده  2به  اين ۲،  1کنند  ذاتی  [. خصوصیت 

اين از  بالاست.  طیفی  رزولوشن  نوع  تصاوير،  اين  اصلی  هدف  رو، 

گستره  است.  تصوير  اجزای  دقیق  شناسايی  ی تصويربرداری، 

تصوير  اجزای  تجزيه  و  ابرطیفی  است.  3تصويربرداری  وسیع  بسیار   ،

لايه شناسايی  زمین،  عوارض  مونیتورينگ  فضايی،  های اکتشافات 

مختلف زمین از ديدگاه استخراج نفت، يافتن منابع آب زيرزمینی تا 

شناسايی ذخاير و معادن و تغییرات نواحی مختلف و عوارض زمین  

[. از کاربردهای نظامی به طور ۳،  1در گذر زمان از آن جمله است ]

می  نواحی کلی  شناسايی  ادوات،  نوع  تفكیک  و  شناسايی  به  توان 

استتار شده و تشخیص جنس استحكامات زير خاک اشاره کرد. در 

می پزشكی  در حوزه  تصويربرداری  نوع  اين  از  استفاده  به  توان 

های دقیق اشاره کارگیری آن در انجام جراحیشناسايی تومور و به

[ موضوع 4نمود  اهمیت  کاربرد،  در  تنوع  میزان  اين  به  توجه   .]

 
1- Hyperspectral Imaging 
2- Near IR 
3- Spectral Unmixing 

انجام آن را روشن می    4جداسازی منابع در شرايط کور و دقت در 

سازد. شعاع نوری دريافتی در دهانه دوربین ابرطیفی، جمع جبری 

موج  ناحیه طول  از  دوربین  فاصله  عموماً  و  است  مختلف  های 

اين از  است،  زياد  بسیار  نیازمند تصويربرداری  دقیق،  جداسازی  رو، 

نسبت سیگنال به نويز بالاست و اين موضوع متناظر با انتخاب ابعاد 

معادل   پیكسل  بزرگ  ابعاد  انتخاب  طرفی  از  است.  پیكسل  بزرگ 

ابعاد کاهش رزولوشن مكانی است. از اين انتخاب  رو، اين مقابله در 

[. بر اين 5برداری ابرطیفی همواره وجود دارد ]پیكسل در آنالیز داده

مدل    -اساس برای حل مساله جداسازی دو مدل  مطرح است: الف

 6که در آن پیكسل مورد نظر شامل يک عضو پايانی   5پیكسل خالص

مدل دوم   -خواهد بود. ب  7است و بنابراين دارای يک امضای طیفی 

هر  و  است  تشكیل شده  پايانی  اعضای  تعدادی  از  پیكسل  يک  که 

عضو پايانی دارای امضای طیفی منحصر به فردی است. اين مدل با  

و  بالا  نويز  به  سیگنال  به  نیاز  و  صحنه  تا  دوربین  فاصله  به  توجه 

متقابلاً ابعاد بزرگتر پیكسل، با بسیاری از مسايل جداسازی، تطبیق 

گیريم.  بهتری دارد و بنابراين، ما در مسايل اين مدل را در نظر می 

خطی  ترکیب  مدل  اصطلاحاً  را  مدل  از  نامیده  8اين  بسیاری  اند. 

مسايل با اين شرايط سازگارند. در اين مدل يک پیكسل از تعدادی  

مواد مختلف تشكیل شده که اصطلاحاً به اين مواد اعضای پايانی يا 

گويند. نسبت و میزان اين اعضای امضاهای طیفی اعضای پايانی می 

اباندنس اصطلاحاً  پیكسل  يک  تشكیل  در  شود می نامیده    9پايانی 

گستره۶] دوربین  ديد  زاويه  که  در صورتی  مدل خصوصاً  اين  ی [. 

ای باشد که تنها از يک ماده تشكیل شده وسیع و مسطح از ناحیه 

باشد، مدلی قابل قبول و دقیق است. به عبارت ديگر مدل ترکیب  

شمار  به  پايانی  اعضای  در  ماکروسكوپیک  ترکیب  با  مدلی  خطی، 

]می  اين ۸،  7آيد  از  جداسازی  موضوع  در  محققین  از  بسیاری   .]

می استفاده  بهمدل  در  چراکه  و کنند  است  ساده  مدلی  کارگیری، 

ارائه  پايانی  اعضای  از  قبول  قابل  تخمینی  جداسازی،  در  همچنین 

]می  دارای 9دهد  مدل  اين  شده،  بیان  مزايای  وجود  با   .]

کارگیری آن را تحت تاثیر قرار داده  هايی نیز هست که به محدوديت

خطی  غیر  ترکیبات  برای  مدل  اين  ]   10است.  پايانی  [،  ۲اعضای 

 
4- Blind Source Separation 
5-  Purity Pixel Model 
6 - Endmember  
7- Endmember Signature 
8 - Linear Mixture Model (LMM) 
9- Abundance 
10- Mixture with Non-Linear mixing 
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[، و همچنین در شرايطی 10(کامپوزيت) ]  11شناسايی مواد مرکب 

خارجی)  تغییرات  يا  و  (ذاتی  تغییرات  دارای  پايانی  اعضای   12که 

[ مساله، 11باشند  اين  برای حل  است.  نامناسب  و  [، مدلی ضعیف 

توسعه  ترکیب خطیيافتهمدل  سال    13ی  رفع    ۲01۶در  منظور  به 

نواقص اين مدل پیشنهاد شد. در اين مدل به اعضای پايانی ضريبی 

جابه امكان  ضريب،  آن  اندازه  به  که  يافت  اعضای اختصاص  جايی 

تعداد   برابر  ضرايب  اين  تعداد  شد.  میسر  مجاور  پیكسل  در  پايانی 

مدل   در  قطری  ماتريس  يک  با  ضرايب  اين  بود.  پايانی  اعضای 

ترکیب خطی موجود اضافه و جايگذاری شد و نام آن مدل توسعه 

[. اين نوآوری باعث شد تا بسیاری ۲يافته ترکیب خطی نامیده شد ]

های موجود و بیان شده در فوق حل شوند و از مسايل و محدوديت

مساله پايانی،  اعضای  تغییرات  وجود  با  جداسازی  حل موضوع  ای 

و همكاران   14شده محسوب شود. با وجود نگرش هوشمندانه درومتز

در ارائه اين طرح، مسايلی در ادامه مطرح شد که نیاز به ارائه مدلی 

در   -شود: الفتر را ايجاب نمود که به اختصار بیان می بهینه و کامل 

از حاصل ابهام حاصل  اباندنس  اين مدل  و  بین ضرايب تغییر  ضرب 

میزان دقت روش مطرح  -[، ب7در رابطه مطرح شده وجود داشت ]

ج نبود،  مشخص  ترکیب    -شده  با  مسايل  جداسازی  در  مشكل 

باقی  خود  قوت  به  (میكروسكوپیک)  کامپوزيت  مواد  در  غیرخطی 

يک ديدگاه و بیان تئوريک عمیق رياضی برای بیان جزئیات   -بود، د

[.  1۲ترکیب اعضای پايانی و تغییرات موجود در آن وجود نداشت ]

در پاسخ به اين موضوع، در اين مقاله مدلی برای مساله جداسازی 

اعضای  تغییرات  شرايط  با  است.  دينامیک  که  است  شده  مطرح 

است.  منطبق  بهتر  بسیار  بیرونی)  تغییرات  يا  ذاتی  از  (اعم  پايانی 

می ارائه  تغییرات  آن  میزان  و  تغییرات  برای  کمی  و معیاری  کند 

محدوديت از  و بسیاری  داده  پوشش  را  قبل  مدل  در  موجود  های 

قبل   مدل  بهبوديافته  را  مدل  اين  است.   IELMM15پاسخگو 

امكان نامیده  بعد  سه  در  پايانی  اعضای  شده،  ارائه  مدل  در  ايم. 

اينجابه از  دارند.  در جايی  تغییر  از  (اعم  تغییرات  گونه  هر  رو، 

لايه در  تغییر  پايانی،  اعضای  در راستای  همچنین  و  فرکانسی  های 

بینی شده است. اين پیشنهاد با  ها) در اين مدل پیشجهت پیكسل 

بهینه  اصلی  معادله  در  رياضی  مدلی  آرايهارائه  آن  در  که  ای سازی 

 
11- Composite Material 
12- Intrinsic or Extrinsic Variability 
13 - Extended Linear Mixing Model (ELMM) 
14 - Drumetz et al. 
15 - Improved Extended Linear Mixing Model (IELMM) 

با المان  )ѱ(  سه بعدی جديد به نام های به عنوان ضريب تغییرات 

می  کامل  شده  کوپل  پايانی  بهینه اعضای  معادله  حل  سازی شود. 

می  منجر  جديد  معادله  دو  به  اعضای پیشنهادی،  تخمین  که  شود 

 ) ( Sپايانی  اباندنس  های  ماتريس  و   (A  سرعت و  دقت  با  را   (

می  میسر  بهتری  آرايههمگرايی  ضمن  در  بعدی  سازد.  سه  ی 

میانه  در  که  محاسبه پیشنهادی،  مطلوب  پارامتر  دو  استخراج  ی 

ی تغییرات کمی و جزء به جزء اعضای پايانی شود، تعیین کننده می 

مقادير  اين  محاسبه  با  است.  فرکانسی  مختلف  باندهای  در 

درتمام توانسته پايانی  عضو  هر  برای  را  تغییرات  عددی  مقدار  ايم 

های فرکانسی به دست آوريم (موضوعی که تاکنون مقدور نبوده لايه

مساله  حل  برای  رياضی  ساختاری  مقاله  اين  در  واقع  در  است). 

شده   ارائه  پايانی  اعضای  در  دينامیک  تغییرات  وجود  با  جداسازی 

هر  برای  المان  به  المان  تغییرات  کمی  مقادير  که  نحوی  به  است، 

هايی سازی عضو پايانی مشخص و قابل حصول باشد. در ادامه، شبیه 

داده مصنوعی با  و همچنین  و   16های حقیقی  کارايی  که  انجام شد 

 بخشد. صحت روش ارائه شده را اعتبار می

بخش بادامه  مقاله  (ه  بندی  بخش  در  است:  زير    ،)۲صورت 

پايانی مطرح می  مدل    ،)۳شود. در بخش (موضوع تغییرات اعضای 

يافته ترکیب  مدل توسعه  ،)4شود. در بخش (ترکیب خطی بیان می 

) بیان شده و در 5شود. مدل پیشنهادی در بخش (خطی مطرح می 

 ،)7ها مطرح خواهند شد و نهايتاً در بخش (سازی شبیه   ،) ۶بخش (

 شود. گیری پرداخته میتیجه به ن 
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در امضاهای طیفی خوود هسوتند.   تغییرات  دارای مواد مختلف  

ناپذير است. اين تغییرات به دو دسوته ای اجتناباين موضوع پديده

تغییرات بیرونی   -ب  ،تغییرات ذاتی مواد  -شوند: الفتقسیم میکلی  

 مواد.

متاثر از تغییر در ساختار الكتروشیمیايی    مواد  در تغییرات ذاتی  

آنها منجر  تغییر در مشخصه طیفی  به  تغییرات  اين  است که  مواد 

میمی  تغییرات  اين  نمونه  بارزترين  از  در شود.  تغییر  به  توان 

واسطه تغییر در میزان کلروفیل ه  مشخصه طیفی يک مزرعه ذرت ب

ببرگ  روز  طول  در  برد ه  ها  نام  را  خورشید  تابش  تغییرات  دلیل 

 [. اين نمونه از تغییرات را ذاتی نامند.  10]
 

16 - Synthetic Data 
17 - Endmember Variability 



 ی صمدو  احمدلو 

 

تغییرات   يا    بیرونیاما  بیرونی  عوامل  در  تغییر  از  متاثر  عموما 

محیطی است مانند تغییر در شرايط تابش اشعه نورانی يا  تغییر در 

شعاع نورانی به صحنه مورد نظر، تغییرات اتمسفری و   برخوردزاويه  

اين   از  دوربین  ديافراگم  در  شده  دريافت  موج  زاويه  در  تغییر 

[. اين عوامل باعث بروز تغییر در مشخصه طیفی مواد 1۲] انددسته

مجموعه  می  که  می   آنهاشوند  بیرونی  تغییرات  دو  را  هر  نامند. 

جايی در مشخصه طیفی مواد هی اين تغییرات باعث بروز جابدسته

بنابراينمی  در   ،شوند.  نیز  را  تغییرات  اين  بتواند  که  مدلی  معرفی 

ا و  شناسايی  مواد  طیفی  مشخصه  تعیین  نمايد،  کنار  گیری  ندازه 

اين   در  است.  کور  شرايط  در  جداسازی  بحث  در  مهم  موضوعی 

های اعضای پايانی جزء به جزء مدلی ارائه شده است که المان  ،مقاله

اين    ،ی سه بعدی پیشنهادی کوپل شده و سپس های آرايهبا المان

هر  بنابراين،سازی اعمال شده است.  کوپلینگ در معادله اصلی بهینه 

بینی شده  در مدل، پیش   pS نوع تغییر در هر بعد از اعضای پايانی  

قبل   ELMMقابلیت انعطاف بالايی در مدل    ،است. با اين پیشنهاد

و  باشد  تغییرات  از  وسیعی  دسته  پاسخگوی  که  است  شده  ايجاد 

 نواقص موجود در بحث جداسازی را جبران نمايد. 
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مدل  پرکاربردترين  از  يكی  مدل  جداسازی اين  مبحث  در  ها 

از  خطی  ترکیبی  مشاهدات،  ماتريس  مدل،  اين  در  است.  طیفی 

وزن عضو  هر  اباندنس  مقادير  با  که  است  پايانی  شده اعضای  دهی 

است. هر عضو به وسیله يک امضای طیفی منحصر به فرد مشخص 

شود. کاربرد اين مدل عموماً در مواردی است که پیكسل مورد می 

بهترين  ديگر،  عبارت  به  باشد.  شده  تشكیل  ماده  نوع  يک  از  نظر 

ی شرايط کارايی اين روش زمانی است که زاويه ديد دوربین، گستره

ای باشد که تنها از يک ماده خالص تشكیل وسیع و مسطح از ناحیه

[ باشد  عین  ۸،  7شده  در  و  کاربردی  مدلی  خطی  ترکیب  مدل   .]

از ساده  پیاده   حال،  می لحاظ  محسوب  ويژگیسازی  از  های شود. 

  مشخصهکارگیری اين روش، دستیابی به تخمینی اولیه از  مثبت به 

 [ است  قبول  قابل  دقتی  با  پايانی  ماتريسی9اعضای  شكل  مدل    [. 

 ترکیب خطی به صورت زير است:

 

)1( .= +X S A E  
 

X در اين رابطه ∈ RL×N   مواتريس مشواهدات و S ∈ RL×P  

A  ماتريس مشخصه اعضای پايانی است. ∈ RP×N   ماتريس اباندنس

E و ∈ RL×N   .نويز گوسین است Nها در هور لايوه تعداد پیكسول

اسوت.   1۸فرکانسوی  تعداد باندهای   L  تعداد اعضای پايانی و  P  است.

از   nX ی آن بورای هور بوردار سوتونی) در شكل گسترده1معادله (

 ماتريس مشاهدات به صورت زير قابل بیان است:

)۲( 

1

. .
P

n pn p n k k

p

a
=

= + = +x S e S a e  

 

امین بردار ستونی از مواتريس اعضوای  pS ،p رابطه ترمدر اين  

0aپايانی است.   pn    است تا محدوديتANC  19[ ۲حفظ شود .]

اين محدوديت بدين معناست که هیچ يک از اعضای پايانی بوا وزن 

کنند. شورط ديگوری کوه بايود برقورار منفی در ترکیب شرکت نمی

 باشد آنكه:

)۳( P

p 1

1,   pna n
=

=   

 

[، بودين معنوا کوه هور ۲نامنود ]می  ASC۲0اين محدوديت را  

پیكسل به صورت کامل با جمعی مشوخص از اعضوای پايوانی قابول 

مثبتوی کوه  هوای توصیف است. روش ترکیب خطی با تموام ويژگی

سوازد. ايون دارد، دارای نواقصی است کوه کواربرد آن را محودود می

روش در شرايطی که اعضای پايانی دارای تغییرات هسوتند (اعوم از 

تغییرات ذاتی يا بیرونوی)، دارای ضوعف اسوت و در صوورت وجوود 

آيوود. محوودوديت در تغییووردر اعضووا، موودل مناسووبی بووه شوومار نمی

تر را بوه وجوود آورد. از نیاز به ارايه مدلی کامول  LMMکارگیری  به

 يافته ترکیب خطی در پاسخ به اين نیاز ارايه شد.رو، مدل توسعهاين
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توسعه خطی  مدل  ترکیب  مدل    )ELMM(يافته  پايه  بر 

LMM   اين در  پايانی  اعضای  که  اضافه  اين فرض  با  نهاده شد  بنا 

می  محدوده  مدل  در  تغییر  اين  و  باشند  داشته  تغییر  توانند 

می پیكسل حفظ  بودن  خطی  موضوع  اما  است  مجاور  شود. های 

تغییرات در اين مدل در ضرايبی در نظر گرفته شد که اين ضرايب  

 
18 -Frequency Layers 
19 - Abundance No negative Constraint  
20 - Abundance Sum to one Constraint 
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[. به عبارت ديگر برای ۲شدند ]در  اعضای پايانی مرجع ضرب می 

پايانی  پايانی pعضو  ماتريس اعضای  S(   ام در  ∈ RL×P(  يک وزن ،

فر به  می  pد   منحصر  گرفته  نظر  فرض  در  واقع چنین  در  شود. 

تقسیم شوند. يک می  بخش  دو  به  پايانی  اعضای  ماتريس  که  شود 

S0(   که ثابت و بدون تغییر هستند  ۲1بخش اعضای پايانی مرجع  ∈

RL×P(   و  بخش دوم که ماتريسی قطری است و در ماتريس فوق

می  استضرب  ماتريس  اين  (وزن)  ضرايب  دوم،   .شود،  ماتريس 

نامیده شد. در واقع هر يک از اعضا با يک ضريب که در   Pѱماتريس

ضريب،   آن  اندازه  به  بود،  گرفته  قرار  ضرايب  ماتريس  قطر 

برای  می  مدل  اين  گسترده  شكل  باشد.  تغییرات  دارای  توانست 

 شود:ام به صورت زير بیان می k پیكسل 

)4( ( )
1

;k a f
=

= +x
P

pk pk p k

p

S e  

 

اموین پیكسول   k، برداری ستونی در موقعیت  kX  در اين رابطه

ماتريس مشاهدات است. 
pka  مقدار اباندنس برای k امین پیكسول

ام است. تابع    pدر عضو پايانی  
pkf   نماد تغییرات برای عضو پايانی

p  ام است و ترم    𝑒𝑘    بردار ستونی نويز گوسین است. اين رابطوه را

 تر به صورت زير بیان کرد: توان به صورت دقیقمی

 

)5( 0

1

 ;
P

k pk pk p k k k

p
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=
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x S e S Ψ a e

 
 

ѱ𝑘  در اين رابطه ∈ 𝑅𝑃×𝑃   يک ماتريس قطری است که در آن

0ii    است و عناصر روی قطر اصلی آن، ضرايب اعضای پايانی

توانند [. با رابطه بیان شده اعضای پايانی می 7برای هر عضو است ]

داشته  تغییرات  شده،  تعريف  ضريب  اندازه  به  مجاور  پیكسل  در 

امین عضو پايانی است. با اين تعريف p باشند و اين ضريب مختص  

پايانی، ضريب تغییر وجود دارد و مهم  Pبه تعداد   اينكه تا عضو  تر 

اين ضريب برای هر عضو پايانی در تمام باندهای فرکانسی يكتاست 

همچنان برقرار است چرا   ANCو    ASC[. دو شرط و محدوديت  ۲]

با اين پیشنهاد در انتقال يافته ѱ   که ضرايب به داخل ماتريس اند. 

های موجود در مدل  مدل رياضی ترکیب خطی، بخشی از محدوديت

ترکیب خطی رفع شد و مساله امكان وجود تغییر در اعضای پايانی 

 
21- Reference Endmembers 

سازی شد. پیشنهاد هوشمندانه درومتز در مدل ترکیب خطی پیاده 

آزمون از  بسیاری  توانست  روش  اين  ارايه  در  همكاران  های و 

مدل   آنكه  وجود  با  بگذارد.  سر  پشت  موفقیت  با  را  عملكردی 

ELMM  محدوديت داشت،  کاربرد  موارد  بسیاری  در در  هايی 

اين    -شود: الفکارگیری آن مشاهده شد که به شرح زير بیان می به

مدل در شرايطی که اعضای پايانی بدون تغییر بودند اما تغییرات در 

ضعف  دارای  داشت،  وجود  ماده  (میكروسكوپیک)  درونی  ساختار 

در جداسازی مواد مرکب (میكروسكوپیک) کارايی مناسبی    -بود. ب

ج حاصل  -نداشت.  از  حاصل  ابهام  مدل  اين  ضريب  در  بین  ضرب 

تغییرات    -[. د7تغییر و اباندنس در رابطه مطرح شده وجود داشت ] 

لايه تمام  به در  وابسته  تنها  و  بود  شده  گرفته  نظر  در  يكسان  ها 

 [ بود  پايانی  عضو  مدل  ۲شماره  مجموع  در   .]ELMM   تمام با 

مدلی  ارائه  به  نیاز  کرد.  ايجاد  را  جديد  نیازی  داشت  که  مزايايی 

که عمیق اعضای رياضی  در  تغییرات  با وجود  موضوع جداسازی  تر 

 [ نمايد  تحلیل  و  تجزيه  را  اين  1۲پايانی  به  پاسخ  در  مقاله  اين    .]

 نیاز ارايه شده است. 

 

 پیشنهادیروش  -5

دينامیک   روشی  جداسازی  مساله  حل  برای  بخش  اين  در 

شود که بیشتر و بهتر با فیزيک موضوع اعضای پايانی و پیشنهاد می 

می  مدل  اين  در  پايانی  اعضای  است.  منطبق  آن  توانند تغییرات 

اعضای  برای  تغییر،  وجودی  امكان  و  باشند  داشته  تغییرات  آزادانه 

بینی شده است.  تری پیشپايانی در روابط رياضی به شكل منطقی 

های شود و تمامی المانای سه بعدی معرفی می در اين روش آرايه

با المان های متناظر در اعضای پايانی مرجع جزء به جزء اين آرايه 

متصل می هم  پايانی به  اعضای  در  احتمالی  تغییرات  تمامی  شوند. 

می  مدل  پیشنهادی،  آرايه  اين  کردن در  مدل  در  تغییر  اين  شود. 

شود و بنابراين  اعمال می   ۲۲سازی اعضای پايانی، در تابع اصلی بهینه 

می  ايجاد  جديد  کننده تابعی  بیان  که  کامل شود  مدلی  از ی  تر 

کورمدل  شرايط  در  جداسازی  موضوع  در  قبل،  حل  های  از  است. 

آيد که سازی پیشنهاد شده، دو معادله جديد به دست می تابع بهینه 

ی مشخصه اعضای پارامترهای مورد نظر در مساله جداسازی (آرايه

) را با دقت و سرعت بهتری تخمین  A  و ماتريس اباندنس   S  پايانی

آرايهمی  اينكه  بر  مضاف  بعدی زند.  سه  زده   )ѱ(  ای  تخمین  نیز 

 
22 - Main Optimization Function 



 ی صمدو  احمدلو 

 

تغییرات می  کننده  بیان  آرايه،  آن  و  نداشته  تاکنون وجود  که  شود 

 کمی اعضای پايانی به صورت جزء به جزء برای هر المان است.

با اين فرايند هرگونه تغییر در اعضای پايانی در هر جهت (در  

ها، در سه ها، و در جهت لايهجهت اعضای پايانی، در جهت پیكسل

اين  امكان   ۲۳بعد) اساس  بر  بود.  خواهد  محاسبه  قابل  و  شده  پذير 

ѱ𝑘 پیشنهاد ماتريس قطری  ∈ 𝑅𝑃×𝑃  در روشELMM  ای  به آرايه

ابعاد   با  بعدی   )سه  )L P N    می تعداد تبديل  به  که  شود  

( )L P N     عضو غیر صفر دارد. همچنین در اين مدل ماتريس

)، که دارای ابعاد  𝑆0اعضای پايانی   )L P  در مدلELMM   است

ابعاد  به آرايه با  )ای سه بعدی  )L P N   شود. برای تبديل می

) را بر محور عمود  𝑆0کار ماتريس اعضای پايانی مرجع ( انجام اين  

صفحه )ی  بر  )L P  تعداد به   ،N    معادل) آرايه    Nبار  از  لايه 

چینیم) تا آرايه سه  کنیم (روی هم می ) تكرار میѱ  ی تعريف شده 

د شود (مطابق شكل با اعضای يكسان در هر صفحه تولی  𝑆0بعدی  

 ).)۶معادله (و  1

 

)۶( 
0( ) 0( ) ( ) 0( )L P L P rep N L P N    =S S S  

 

 ѱهای آرايه   سپس اين آرايه را به صورت جزء به جزء با المان

 توان نوشت:کنیم. بنابراين میبه صورت زير کوپل می

 

)7( 0( ) ( )L P N L P N   =S S Ψ  

 

(ضرب جزء بوه   ۲4نماد ضرب هادامارد"ʘ" ) نماد  7در معادله (

ها) است. با اين راهكار در مواد مرکب هر تغییری کوه در جزء المان

)، در جهوت Pهر جهت (درسه بعد مكعب: در جهت اعضای پايانی (

)) بورای اعضوای پايوانی اتفواق Nها () و در جهت پیكسلLها (لايه

 افتد، در مساله جداسازی در نظر گرفته و مدل شده است. 
 

 بندی مسالهفرمول  -5-1

آرايه معرفی   در  فوق  رياضی  مدل  اساس  و    S  و  ѱ  های بر 

 ) برای پیكسلIELMMاتصال اين دو آرايه به هم، مدل ارتقايافته (

k شود:ام به صورت زير تعريف می 

 

 
23- In L and P and N directions(3-D in a cube of data) 
24- Hadamard Product 

)۸( 0( ) ( )( ) . ; 1,2,...
kk L P L P k k k N = + =x S Ψ a e  

 

 توان به صورت زير نوشت: ) را می۸معادله (

 

)9( . ; 1,2,...k k k k k N= + =x S a e  
 

 

) معادلات  به  توجه  (۸با  و  ماتريسی9)  فرم   (  X    وA    وS    را

 توان به صورت زير تعريف کرد: می 

 

)10( 
1 2[ , ,..., ]; L N

N

= X x x x X R
 

1 2[ , ,..., ]N=A a a a
  

1 2[ , ,..., ]N=E e e e
  

 

امین  kX ،  k  ماتريس مشاهدات است و در آن   X  در اين رابطه

است. A   بردار ستونی  ∈ RP×N     آن و در  است  اباندنس  ماتريس 

ka، k  .امین بردار ستونی است E ∈ RL×N    نويز گوسین است و در

است.   ke  kآن   ستونی  بردار  کل   m)×(N=n  امین  تعداد   برابر 
و  پیكسل است  تصوير  از  (لايه)  صفحه  هر  در   برابر   nو     mها 

و ستون  دادهتعداد سطرها  تصوير در  از  ابرطیفی های هر لايه  های 

ترم  است. (  )𝑆0(𝐿×𝑃)ʘѱ𝐿×𝑃(  همچنین  معادله  معادل   ۸در   (k  
 ѱامین صفحه از آرايه  k است که ابتدا در    Skامین صفحه از آرايه  

ستونی    المان بردار  در  آن  حاصل  و  شده  ضرب  المان  از   kبه  ام 

اباندنس  ماتريس ضرب می  A  ماتريس  از  اين ساختار  ارايه  با  شود. 

و ستون   مشاهدات  اعضای تشكیل  از  استفاده  با  ماتريس  اين  های 

مساله اعضا،  اين  ضرايب  و  بودن  پايانی  خطی  اولیه  در   LMMی 

  ايم.)  لحاظ کرده 10)  و ( ۸) را با معادلات (1معادله (
 

 
 Sنحوه تولید آرایه قابل انعطاف  (:1) شکل

 



  ی ف یابرط ری تصاو هی آن در تجز یریکار گدر منابع و به  رییکور با شرط وجود تغ  طی منابع در شرا  یجداساز افتهیمدل توسعه  هیارا
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 ی سازنهیبهمساله  هدف تابع یمعرف -5-2

و مدل ارائه شوده در   Sتعريف ارايه شده برای آرايه  با توجه به

سوازی پیشنهادی برای مساله بهینه) تابع هدف  10) و (9معادلات (

) بر حسوب IELMMبه منظور جداسازی منابع در روش ارايه شده (

 شود:به صورت زير معرفی می  A,S,ѱ سه پارامتر

  

)11( 

2

2
1

2

0

1
( ) (

2

( ) ( )) ( )

N

k k k

k

s k k kF

H

reg reg

=

= − +

− + +

S,Ψ,A x S a

S S Ψ Ψ A

2,1 2,1

( ) ( ) ( )

( ) ( ( ) ( ) )

( ) ( )

N

N

T T

R P

A A h v

T T

R P

reg

SR 

+

+

= + − +

= +

+ + −

A I A μ A 1 1

A H A H A

I A μ A 1 1

   

2 2

( ) ( ( ) ( ) )
2

k v k h kF F
reg



 


= +Ψ H Ψ H Ψ

 
 

 بوا ابعواد  Sاموین صوفحه از آرايوه  kS ،k کوه در ايون رابطوه

(L × P)  است. و  vH   اپراتورهای افقی و عمودی گراديان تصوير بوا

P)ابعاد   × N)  های) اند. ايون اپراتورهوا روی تموام صوفحات (لايوه

 hѱH و vѱH شوووند.تصوووير پیكسوول بووه پیكسوول لغووزش داده می

اند   ѱ  اپراتورهای افقی و عمودی گراديان تصوير روی صفحات آرايه

که پیكسل به پیكسل روی تمامی صفحات اين آرايوه بوا توجوه بوه 

شوند. ابعاد اين دو اپراتوور (شماره پیكسل) لغزش داده می  kانديس  
(L × P)    .استμT   بردار ستونی پارامترهای ضرب لاگرانژين بورای

پارامترهای تنظیم کننده  ѱ𝝀و  A𝝀 است. ASCبرقراری محدوديت 

IRهای تكرار هستند.  سرعت همگرايی در حلقه
تابع علامت با ابعاد   +

(P × N)    روی ماتريسA   بورداری سوتونی شوامل   (.)1است. ترم

نشوان  SR(A) يكها است. طول بردار برابر انديس توابع اسوت. تورم

است. بورای بوه دسوت   Aدهنده تنظیم کننده مكانی روی ماتريس  

بايود توابع هودف يیشونهاد داده شوده در   A,S,ѱآوردن متغیرهای 

) کمینه شود. حل اين معادله به طور همزموان نسوبت بوه سوه 11(

) را نسبت به هر يوک 11رو، بايد معادله (پارامتر ناهمگراست. از اين

صورت جداگانه مینیمم کرد تا نقطه بهینوه به  S,A,ѱاز پارامترهای 

مربوط به هريک به دست آيد. سپس در يک حلقوه کنترلوی تكورار 

روزرسانی )، نقطه بهینه نهايی حاصل از به1شونده (مطابق الگوريتم  

بعدی تا رسویدن بوه جوواب نهوايی هر متغیر و اعمال آن در متغیر  

آيود. ) بوه دسوت می1مطابق شبه کد بیان شده در ذيل (الگووريتم 

برای انجام عملیوات جداسوازی تنهوا ورودی در دسوترس مواتريس 

مشاهدات است. ورودی ديگری که نیاز داريم، ماتريس اجزای پايانی 

است. بنابراين، اولین قدم در جداسازی اجوزای تصووير (𝑆0) مرجع 

هوای اسوت. بورای انجوام ايون کوار روش  𝑆0، اسوتخراج ۲5ابرطیفی

 26MVSAتوان به الگوريتم  مختلفی وجود دارد که از آن جمله می

اشاره نمود. با توجه بوه   27VCAو الگوريتم    FINDR-N، الگوريتم  

در   28استدلال و مقايسه انجوام شوده در مقالوه ناسویمنتو و ديواس

در مقايسوه بوا سواير روشوها،   VCAخصوص بهینه بودن الگوريتم  

 VCAروش ، 𝑆0بوورای اسووتخراج موواتريس اعضووای پايووانی مرجووع 

[. نكته قابل تامل ديگر در حل مساله 1۳سازی شد ]انتخاب و پیاده

سازی، وجود  نُرم ترکیبی در تابع اصولی اسوت. بوا توجوه بوه بهینه

) 11در معادلوه ( L(2, 1) [ عبارت نُرم ترکیبوی15[ و ]14مراجع ]

قابل تبديل است. اکنون با توجه به شوبه کود ارايوه   L(1,1)  به نرم

) به صورت 11سازی معادله () حل مساله بهینه1شده در الگوريتم (

 زير (در صفحه) بعد قابل انجام است. 

 

  𝐒سازی نسبت به پارامتر بهینه -5-3

 نیوواز اسووت تووابع هوودف S هووای آرايووهبوورای تخمووین المووان

H(S,ѱ,A)    نسبت بوه متغیورS  تووان مینویمم شوود. بنوابراين می

 نوشت: 
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رو، بوا دارای فرم بسته اسوت. از ايون  kS  ) نسبت به1۲معادله (

 خواهیم داشت:  kS گرفتن مشتق از اين معادله نسبت به

 

)1۳( 
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25- Hyperspectral Image Unmixing 

 
26- Minimum Volume Simplex Analysis 
27- Vertex Component Analysis 
28- Nascimento and Dias 



 ی صمدو  احمدلو 

 

 هوای امضواهای طیفوی مثبوت هسوتندبا توجه به اينكه المان

)S𝑘 ∈ R+(L×P)() را 1۳، بنابراين، نتايج تخمین حاصل از معادله (

بووا سووطح آسووتانه صووفر مقايسووه کوورده و  (k=1,2,…N)بووه ازای 

 کنیم.های منفی را حذف میالمان

 

 Ψسازی نسبت به پارامتربهینه -5-4

، بايد تابع هدف ѱهای آرايه ضرايب  برای به دست آوردن المان

 توان نوشت: مینیمم شود. بنابراين می  ѱ نسبت به متغیر
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 سازی با تابع هدفشبه کد اعمالی به منظور يافتن نقطه مینیمم مساله بهینه  :1الگوريتم  
H(S,ѱ,A)  

 ورودی: 

  )0Sو ماتريس اعضای پايانی مرجع ( )Xماتريس مشاهدات (

,𝑆̂)خروجی:  ѱ̂, 𝐴̂)                           

مقداردهی 

 اولیه:

S; Si,j,k مقداردهی  > 0  

مقداردهی   A; ;ai,j > 0 رعايت محدوديت   ASC 

, ѱ مقداردهی  ,0 1.35i j k     با فرض 

 تكرار در حلقه تا زمانی که همگرايی به وجود آيد

  0
ˆ arg min H( ) . .w r t = →SS S,Ψ,A S

  29  

  0
ˆ arg min H( ) . .w r t = →ΨΨ S,Ψ,A Ψ

 

  0
ˆ arg min H( ) . .w r t = →AA S,Ψ,A A

 

     پايان تخمین متغیرها در صورت همگرايی 

 
29- With Respect To (w.r.t) 

  

) معادله1۶معادله  بازگشتی)  و    ۳0ای  تكرار   nاست  تعداد 

المان مقادير  محاسبه  با  است.  آرايه  (بازگشت)  مختلف  از   ѱهای 

) آن1۶معادله  جايگذاری  و  الگوريتم)  در  فرايند   1ها  تكمیل  و 

 شود. تخمین زده می  ѱهمگرايی در حلقه، مقدار بهینه آرايه 

: در شرايطی که در معادلات، ضرب ماتريسی شوامل راهنمایی

 محاسوبهو ضرب ماتريسی بوه صوورت تووام باشود،    هاداماردضرب  

 موضووعگیری ماتريسی معمول است. ايون  متفاوت از مشتق  مشتق

 شود: در زير توضیح داده می

   D تعیین  اگر عبارت زير را داشته باشیم، مطلوبست
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 Aسازی نسبت به پارامتر بهینه -5-5

برای به دست آوردن ماتريس اباندنس بايد توابع هودف مسواله 

تووان کمینوه شوود. بنوابراين می  Aسازی، نسبت بوه پوارامتر  بهینه

 نوشت: 

 

)1۸( 

0

2

0

1

2,1 2,1

ˆ arg min H( ) . .

1ˆ arg min ( ) ( )
2

( ( ) ( ) ) ( )

N

k k k R

k F

T T

A h v P N

w r t





+



=

= →

= − + +

+ + −



A

A

A S,Ψ,A A

A X S a I A

H A H A μ A 1 1

 

 

پذير نیست.  مشتق   Aنسبت به  2,1L  اين مساله به واسطه نرم

ها نیز جداشدنی نیست  همچنین نسبت به اعضای پايانی يا پیكسل

[۲[ و  به15[  مسايل  گونه  اين  در  که  روشی  می [.  رود، کار 

روش  به مساله   ADMM  31کارگیری  يک  روش،  اين  در  است. 

مساله  تعدادی  به  نیست،  بسته  فرم  دارای  و  قابل حل  که  پیچیده 

 
30- Iterative   
31- Alternating Direction Method of Multiplier (ADMM) 



  ی ف یابرط ری تصاو هی آن در تجز یریکار گدر منابع و به  رییکور با شرط وجود تغ  طی منابع در شرا  یجداساز افتهیمدل توسعه  هیارا
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گاه هر يک از [. آن 15شود که قابل حل هستند ]تر تبديل میساده 

اين مسايل در اين مسايل جداگانه حل می از  پاسخ هر يک  شوند. 

می  منجر  بعدی  مساله  پاسخ  به  يكديگر  با  پاسخ ارتباط  شود. 

ها در يک حلقه زنجیروار و بازگشتی به پاسخ مجموعه اين زيرمساله

می  منجر  اولیه  پیچیده  در مساله  که  روشی  بمانند  همچنین  شود. 

[ ساده1۶مرجع  برای  است،  شده  ارايه  راه[  شدن  امكان تر  حل، 

جايی از حوزه زمان به حوزه فرکانس در فرايند حل تعدادی  از جابه

افزوده لاگرانژين  ابتدا  مساله  اين  در  دارد.  وجود  معادله   32مسايل 

تعريف می1۸( پارامتر  )  پنج  پارامتر جديد شامل  ده  آن  و در  شود 

پارامتر کمكی   33ی لاگرانژين ضرب کننده  شود.  تعريف می  34و پنج 

گیرد و حل مجموعه اين ده مساله (پارامتر) به روش زير صورت می

 شود. منجر می Aنهايتا به يافتن پارامتر اولیه 
 

 مساله بندیفرمول -5-6

) معادله  پارامترهای  تغییر  پارامترهای  1۸با  به  آن  تبديل  و   (

محدوديت حفظ  با  و  افزوده  مساله   ANCو    ASCهای  لاگرانژين 

شود . اين مساله را عینا به  تبديل می   FCLSU۳5فوق به يک مساله  

[ مرجع  در  که  مساله  1۸روشی  (حل  است  بیان شده   ]ADMM (

به   Aکنیم. در مرحله اول پارامتر  مرحله به مرحله تبديل و حل می 

کمكی پارامترهای  به  زير  می    5Bتا     1B  صورت  شود. تبديل 

) معادله  اساس  1۸بنابراين  بر  زير  صورت  به  جديد )  پارامترهای 

 شود: کمكی تعريف می
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قابول تعريوف   ۳۶سازی مقیودبه صورت زير به يک مساله بهینه

  است:

 
32- Augmented Lagrangian 
33- Lagrangian Multipliers 
34- Auxiliary Parameter 
35- Fully Constrained Linear Spectral Unmixing 
36 - Constrained Optimization Problem 
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از  ماتريس    vect(A)  منظور  برداری  تمام    Aفرم  يعنی  است. 

 Kبه صورت پیوسته پشت سر هم نمايش داده شود.    Aهای  ستون 

∑  از اپراتورهای خطی است.   N×PN  ماتريس با ابعاد ∈ RL𝑁×PN   

ماتريس واحد است که ابعادش در انديس آن آمده است. برای   I(.)  و

، دو نمايش ماتريسی و برداری قابل بیان است و Aيافتن ماتريس  

برای   مساله،  حل  حین  در  و  هستند  يكسانی  جواب  دارای  دو  هر 

کارگیری کارگیری هستند. به تر شدن هر کدام قابل تبديل و به ساده 

می   ADMMروش   فراهم  را  امكان  مساله اين  يک  که  کند 

افزوده بهینه  لاگرانژين  اپراتور  وسیله  به  را  مقید  يک    ۳7سازی  به 

بهینه  نامقید مساله  را   ۳۸سازی  پارامترها  از  يک  هر  و  کرده  تبديل 

(  محاسبهجداگانه   معادله  افزوده  لاگرانژين  بنابراين،  به ۲0کنیم.   (

بهینه به يک مساله  تبديل  بیان منظور  نامقید به صورت زير  سازی 

  شود:می 
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39- Augmented Lagrangian 
38- Non Constrained Optimization Problem 



 ی صمدو  احمدلو 

 

 D(يا   های لاگرانژين به فرم برداری معادله ضرب کننده در اين  

و ماتريسی)  فرم  لاگرانژين    dضريب    𝜌  به  جملات  دهنده  وزن 

تعريف شده جديد ( پارامتر   5و    ibپارامتر    5افزوده است. حل ده 

الگوريتم  )   id  پارامتر زير   ۲طبق  کد  شبه  صورت  به  شده  بیان 

 .شودمحاسبه می 
 

 Aو دستیابی به ماتريس  ADMM:  استخراج پارامترهای ۲الگوريتم

ˆ های ورودی:  داده ,S X
  

ˆ1 ها:  خروجی ( )vect−=A u
  

, مقداردهی اولیه پارامترهای: , , , u v d μ
 

While ADMM criteria not satisfied; do: 

ˆ arg min ( , , , , ) . .L w r t= →u u μ v d u  
ˆ arg min ( , , , , ) . .L w r t= →v u μ v d v  
ˆ  − −d d Γu Λv  

End 

 

ماتريس   مقادير  پیچیده    Aاستخراج  معادله  حل  به  منوط 

(بهینه  راه ۲1سازی  است.  به)  معادله حل  برای حل  کار گرفته شده 

[  است و 1۸[ و مرجع ]۲)، مشابه روش به کار رفته در مرجع ]1۸(

حل يک   برای از حیث روش حل، فاقد نوآوری است و صرفا روشی  

مساله پیچیده است که به صورت معمول قابل حل نیست و با اين 

قابل حل می  و  تبديل  از موضوع راهكار  اين بخش  بیان  شود. علت 

راهنمايی خواننده   نويسنده،  و هدف  بوده  معادله موجود  پیچیدگی 

تر روش مقاله و در مسیر قرار دادن ايشان برای درک بهتر و سريع

 حل اين نوع مساله بوده است.   

 

 های مصنوعی و حقیقی با داده  سازیشبیه  -6

برای بررسی کارايی مدل مطرح شده، دو دسته داده حقیقی و  

 ) IELMMسازی مدل پیشنهادی (کارگرفته شد و شبیه مصنوعی به 

) برای اين دو  ELMMيافته (و همچنین مدل ترکیب خطی توسعه

مورد  روش  دو  هر  برای  خروجی  نتايج  و  شد  انجام  داده  دسته 

داده ابتدا  در  است.  گرفته  قرار  آنالیز  و  مصنوعی های  بررسی 

تولید شد و هر دو مدل با اين دسته داده مورد آزمايش    ۳9ابرطیفی 

در   آزمايش  اين  آنالیز  و  نتايج  گرفتند.  صورت    1-۶بخش  قرار  به 

نتايج و مقايسه کمی و همچنین کیفی ارايه شده است. در آزمايش 

های حقیقی انجام شده است، مدل پیشنهادی با اين دوم که با داده

سازی با سازی شد و نتايج به دست آمده، با نتايج شبیه ها شبیه داده

 
39 - Synthetic Hyperspectral Data 

نتايج   ELMMها اما به روش  همین داده مورد مقايسه قرار گرفت. 

   ارايه شده است. ۲-۶حاصل از اين بررسی در بخش  

 

 های ابرطیفی مصنوعیسازی و آنالیز با دادهشبیه  -6-1

های مصنوعی دو پارامتر به عنوان ورودی برای  برای تولید داده

) مشاهدات  ماتريس  است:  نیاز  مورد  آزمايش  ماتريس  Xانجام  و   (

با همكاری   ).0S( اعضای پايانی مرجع   پنج امضای طیفی استاندارد 

دانشگاه تهران از آزمايشگاه سنجش از دور آن دانشگاه دريافت شد 

داده آن  از  اين و  شد.  استفاده  مرجع  پايانی  اعضای  عنوان  به  ها 

در  داده مختلف  1۶۲ها  فرکانسی  (   )L=162(  باند  جدول  ) 1در 

نیاز بعدی آرايه ضرايب   L×P×N)(ѱ  قابل مشاهده است. پارامتر مورد 

شبیه  نتايج  تجربه  اساس  بر  دادهاست.  با  و سازی  واقعی  های 

[ مرجع  به  توجه  با  المان۲همچنین  به صورت [،  را  آرايه  اين  های 

کنیم.  هر صفحه از اين تولید می  ۳5/1تا    4/0توزيع گوسین بین  

به صورت جزء   0Sهای ماتريس  با المان  kآرايه به ازای هر پیكسل  

می ضرب  جزء  ماتريس  به  اعضای  تا  هر  kSشود  ازای   برای   k  به 

(k= 1,2,…, N)    تولید شود. در اين آزمايش پنج شكل هندسی

) و به  ۲(مطابق شكل    مختلف به عنوان پنج ماده متفاوت تولید شد

امضاهای طیفی موجود در جدول   هر يک از اين اشكال يكی از اين

 )  نسبت داده شد. 1(
 

𝐒𝟎(𝐋×𝐏))  اعضای پایانی مرجع  (:1)جدول 
کار گرفته شده در آزمایش با  ( به 

 های طیفی مصنوعی داده

S05 S04 S03 S02 S01 Reference Endmembers 

0.2170 0.0950 0.2650 0.0300 0.0130 𝐿1 

0.2220 0.0960 0.2710 0.0310 0.0190 𝐿2 

0.2250 0.0990 0.2680 0.0370 0.0250 𝐿3 

     ⋮ 

0.4560 0.1800 0.1520 0.0850 0.0570 𝐿161 

0.4780 0.1680 0.1360 0.0610 0.0400 𝐿162 

 

) معادله  مطابق  مشاهدات  (۸ماتريس  و  باو    )9)    معادل 

L×(m×n)  1۶۲  با ابعاد × (۸0 × در حوزه زمان ساخته شد.    (۸0

مرجع  پايانی  اعضای  ماتريس  وجود  و  مشاهدات  ماتريس  تولید  با 

 )0S ( شبیه ابتدا  در  داده ،  اين  با  پیشنهادی  مدل  اساس  بر  ها سازی 

ها مقايسه شد. برای با مقادير اولیه آن  ѱ̂و    𝐴̂و    𝑆̂  انجام شد و مقادير

اند که مقادير تخمین تر، معیارهايی کمی تعريف شده بررسی دقیق 

زده شده بر اساس اين معیارها مورد بررسی قرار گرفت. اين معیارها 



  ی ف یابرط ری تصاو هی آن در تجز یریکار گدر منابع و به  رییکور با شرط وجود تغ  طی منابع در شرا  یجداساز افتهیمدل توسعه  هیارا

 

  

1405 تابستان و بهار اول، شماره ، ششم  سال – ییفضا یو کاربردها  یدوفصلنامه علوم، فناور 85 /   

 

عبارتند از خطای جذر میانگین مربعات برای هر يک از سه پارامتر 

 [:  ۲]  شوندی ممطلوب که به صورت زير تعريف 
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)۲4( S𝑅𝑀𝑆𝐸 =
1

𝑁
∑ √

1

𝐿𝑃
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)   ELMMسپس همین آزمايش بر اساس مدل موجود قبل (

داده مقادير با  با  آمده  دست  به  مقادير  و  رسید  انجام  به  فوق  های 

گرفت.   قرار  بررسی  و  مقايسه  مورد  فوق  معیارهای  اساس  بر  اولیه 

) ارايه شده است. همچنین  ۲نتايج حاصل از اين مقايسه در جدول (

از شبیه  پارامترنتايج حاصل  برای  انجام شده  که    𝐴̂  سازی آزمايش 

) آورده شده است.  ۲معیاری قابل رويت و مقايسه است، در شكل (

) (از سمت چپ)، تصاوير اباندنس تولید شده  ۲ستون اول از شكل (

با امضای طیفی متفاوت، به  به صورت سنتز برای پنج ماده خالص 

می  نشان  را  پايین  به  بالا  از  (ترتیب  شكل  از  دوم  ستون  )،  ۲دهد. 

روش   به  شده  زده  تخمین  امضاهای   ELMMاباندنس  اين  برای 

دهد و در ستون سوم تصاوير اباندنس تخمین زده  طیفی را نشان می

شده برای مدل پیشنهادی به صورت نظیر به نظیر قابل رويت است.  

 به   نسبت  ELMM  مدل  شود،می  ملاحظه  تصوير  در  کهنهمچنا

IELMM   تصاوير  در(  است  تری ضعیف  نتايج  دارای  EM1, 

EM3, EM4  .( ًکلی   کیفیت   و  مرزها  نواحی   شناسايی  در  خصوصا 

) دقتِ  ۲با مشاهده جدول (  .است  ملاحظه   قابل  تفاوت  اين  تصوير،

پارامتر   تخمین  در  روش    Aبهتر  در    IELMMدر  است.  واضح 

ای تعريف با توجه به اينكه تاکنون چنین آرايه   ѱخصوص پارامتر  

امكان پارامتر  نشده بوده است، مقايسه  ، Sپذير نیست. در خصوص 

میهمچنان ملاحظه  در که  بهتری  دقت  پیشنهادی  روش  شود، 

 داراست. ELMMتخمین پارامتر مورد نظر نسبت به روش 

که مدل که، به دلیل آنتوان به آن اشاره کرد آنای که مینكته

رو، تری نسبت بوه قبول اسوت، از ايونرياضی پیشنهادی مدل جامع

های اولیه حلقه تخمین، با دقت بهتوری در فرايند تخمین در سیكل

هوای های بعودی خروجیشود و بنوابراين در سویكلعمل انجام می

  دهد.بهتری را نتیجه می

 

 های حقیقیسازی با دادهشبیه  -6-2

تر موضوع ارايه شده، دو آزمايش انجام شد.  برای بررسی دقیق

انجام   برای  آزمايش  دو  هر  دادهشبیه در  با  از سازی  حقیقی،   های 

پاويا   های داده استاندارد  نشان   40ابرطیفی  مجتمع  که  دهنده 

اين  است  ذکر  قابل  شد.  استفاده  ايتالیاست  در  پاويا    دانشگاهی 

های استاندارد ابرطیفی است که مجموعه تصاوير يک نمونه از داده

آزمايش انجام  برای  معمول  طور  به به  می ها  کامل   رود.کار  تصوير 

قالب   در  پاويا  دانشگاهی  (  RGBکمپ  شكل  از  اول  سطر  ) 5در 

است. رويت  قابل  تصوير)  از شبیه   (ناحیه چپ  ها، سازی در هر يک 

و  شد  انتخاب  داده  دسته  اين  از  دلخواه  ناحیه  يک  از  مكعب  يک 

پیشنهادی   روش    (IELMM)روش  دسته   ELMMو  آن  روی 

 سازی شد. ی يكسان، پیادهداده

 

 های حقیقیسازی اول  با دادهبیهش -1-2-6

  (340×610)×103  هوای ابرطیفوی پاويوا دارای ابعوادداده

𝑁 است در شرايطی که L×(m×n) عنوانبه = (m×n) . 

 در آزمووايش اول يووک مكعووب دلخووواه کوچووک بووا ابعوواد

 Xاز تصوير اصلی به عنوان مواتريس مشواهدات    (110×90)×24

 از تصوير اصلی ناحیه شمال شرقی تصوير انتخاب شده است.

. تعداد اعضوای (120:230;20:110;80:103)  محدودهدر   

توضویح   در نظر گرفته شده است. قابل  P=4پايانی به طور اختیاری  

هايی برای استخراج تعوداد اعضوای پايوانی وجوود است که الگوريتم

[. اما 17اشاره کرد ]  41توان به  الگوريتم هايزمدارد، از جمله آنها می

بحث استخراج تعداد اعضوای پايوانی در حووزه تعريوف ايون پوروژه 

شوود. داده ديگوری کوه بورای انجوام نیست و بوه آن پرداختوه نمی

اسوت. بوا   0Sسازی نیاز است، ماتريس اعضای پايوانی مرجوع  شبیه

بورای   VCA، الگووريتم  ۲-5توجه به استدلال بیان شده در بخوش  

سازی شد. بر اساس شبه کد ارايوه شوده پیاده  0Sاستخراج ماتريس  

هوای حقیقوی انجوام گرفوت و سازی بوا داده)، شبیه1در الگوريتم (

) حاصول از 𝐴̂سوازی بورای تخموین ابانودنس (نتايج خروجی شبیه

 
40 - Pavia Hyperspectral Images Data 
41- Hysime Algorithm 
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برای يک عضوو پايوانی   ELMMو روش    IELMMروش پیشنهادی  

 )EM2 (   از جهت مقايسه همگرايی هر روش در انتهوای هور يوک از

 های اول تا سوم تكرار آورده شده است.حلقه

 

 آنالیز کمی خطای پارامترهای تخمین (: 2)جدول 

IELMM ELMM Algorithm 

0.0034 0.0197 Armse 

0.0887 ------ ѱrmse 

0.0344 0.0453 Srmse 

 

) شكل  از  اول  بروش ۳سطر  شده  زده  تخمین  اباندنس  تصوير    (

ELMM   برای يک عضو پايانی در شرايط يكسان است. سطر دوم از

 اين شكل تصوير همین خروجی برای روش پیشنهادی است. 

میهمچنان ديده  تصوير  در  تكرار که  در  پیشنهادی  روش   شود 

به نحوی که در روش  مرحله   قابل قبولی دارد  پاسخ    ELMMدوم 

رسیدن   شود. سرعت درتکرار نیز دیده نمی   3این پاسخ در مرحله  

تمامی  در  پایین  مراتب  تکرار  در  پیشنهادی  روش  در  پاسخ  به 

سازی دیده و سنجیده شد. همچنین در این روش در مراحل شبیه 

شود که این موضوع در روش سومین حلقه تکرار، پاسخ همگرا می

ELMM   سازی، در دو تکرار بالاتر به در بهترین شرایط انجام شبیه

سازی برای سه پیوندد. در ادامه آزمایش، پاسخ نهایی شبیهوقوع می 

( شکل  در  دیگر  پایانی  از4عضو  اول  سطر  است.  ملاحظه  قابل   )  
  ELMMتصویر حاصل از تخمین اباندنس برای روش  4شکل 

   

   

   

   

   
های سنتز: ستون اول از چپ تصاویر اباندنس سنتز، ها با دادهسازینتایج شبیه -۲شکل 

و ستون سوم تخمین تصویر  ELMMبروش  Âستون دوم تخمین تصویر اباندنس 

Â  بروشIELMM    

 

   

   
سطر  .های حقیقیبرای یک عضو پایانی در سه حلقه تکرار با دادهتصویر تخمین اباندنس  -۳شکل

در  سطر دوم نظیر به نظیر تخمین اباندنس  و ELMMاول از چپ تخمین اباندنس بروش 

 در )شکل سوم در هر سطر خروجی حلقه سوم تکرار است. IELMMوش شرایط یکسان بر

 هر روش است( 

   

   
اباندنس تخمینی برای سه عضو پایانی در آزمایش اول با داده حقیقی. ردیف اول  تصویر  -۴شکل 

است. ستون  IELMMو ردیف دوم نتایج حاصل از روش  ELMM وشسازی برنتایج شبیه

سمت چپ نواحی فضای سبز و ستون وسط نواحی آسفالت شده و ستون راست سقف فلزی را  

 دهدنشان می

 



  ی ف یابرط ری تصاو هی آن در تجز یریکار گدر منابع و به  رییکور با شرط وجود تغ  طی منابع در شرا  یجداساز افتهیمدل توسعه  هیارا

 

  

1405 تابستان و بهار اول، شماره ، ششم  سال – ییفضا یو کاربردها  یدوفصلنامه علوم، فناور 87 /   

 

برای سه عضو پايانی شامل ناحیه سبز، نواحی آسفالت و سقف  

فلزی نشان داده شده است. سطر دوم همین شكل، تصوير متناظر 

پیشنهادی   روش  برای  اباندنس  تخمین  از  است.    IELMMحاصل 

جداکننده  نواحی   روشن،  زرد  رنگ  با  تصاوير  در  شده  مشخص 

و  شده  آسفالت  سطوح  سبز،  فضای  جمله  از  نظر  مورد  محدوده 

شود که تصاوير ناحیه سقف فلزی در هر تصوير است. ملاحظه می 

نظر   سطر دوم نواحی مورد  بیشتر در تفكیک  دارای وضوح و دقت 

و   A𝝀  سازی، اهمیت پارامترهای تنظیم کنندهدر انجام شبیه   است.

ѱ𝝀    وs𝝀   در سرعت دستیابی به جواب نهايی محسوس بود. مقادير

[ 1۸پارامتر با توجه به جدول ارايه شده در مرجع ]مناسب اين سه  

انتخاب شد. پارامترهای تنظیم کننده در رسیدن به جواب و سرعت  

 .       همگرايی پاسخ نهايی، موثر و تاثیرگذار بودند

   

 های حقیقیسازی دوم با دادهشبیه -2-2-6

های ابرطیفی پاویاا اماا از یا  برای انجام آزمایش دوم از داده

 ناحیه انتخابی دیگر استفاده شد. ی  مکعب با ابعاد

ابعاد   94×(61×131) دارای  که  کلی  تصویر   از 

  است، به  در حوزه زمان  L×(m×n)   که معادل   103×(610×340)

مشاهدات   بردار  محدوده     𝑋عنوان  در 

10: 103; 200: 260; 90: از    220 میانی  )بخش  شد.  انتخاب 

ناحیه فوقانی تصویر(. این مکعب تصویری، همان ماتریس مشاهدات 

دو   ماتریسی  به  را  بعدی  سه  ورودی  این  است.  الگوریتم  ورودی 

ابعاد   با  𝐿بعدی  × 𝑁  آن در  𝑁  که  = 𝑛 × 𝑚    تبدیل  است

ماتریس   کنیم. یعنی هر لایه از این آرایه ورودی به ی  سطر ازمی 

برابر   شود. در این آزمایش تعداد اعضای پایانیمشاهدات تبدیل می 

شکل   انتخاب شد. برای درک بهتر موضوع، در سطر اول از  =P  3  با

قالب  5) پاویا در  و همچنین    RGB( تصویر کامل کمپ دانشگاهی 

دوم شکل   تقریبی از ناحیه انتخاب شده آورده شده است. در سطر

تصویر 5) و  شده  انتخاب  تقریبی  ناحیه  سفید  و  سیاه  تصویر   ،)

لایه   در  محدوده  آن  است.    86ابرطیفی  مشاهده  قابل  طیفی  ام 

همچنین توزیع محیطی اعضای پایانی و نمودار انعکاس طیفی برای 

عضو پایانی بر حسب طول موج در سطر سوم همین شکل قابل   5

پیشنهادی   الگوریتم  نیز،  آزمایش  این  در  است.  و   IELMMرویت 

سازی شد بر روی این دسته داده شبیه   ELMMهمچنین الگوریتم  

اعضای  اباندنس  تخمین  عنوان  به  آزمایش  این  از  حاصل  نتایج  و 

( ارایه شده است. این موضوع قابل ذکر است که 6پایانی در شکل ) 

(، که یکی از مراجع اصلی این  2016ی درومتز و همکاران )در مقاله 

است   الگوریتم]2[تحقیق  دیگر  با  ایشان  کار  آنکه  دلیل  به  های ، 

الگوریتم  )مانند  بود  شده  مقایسه  ایشان  از  -CLSU  ،Sهای  قبل 

CLSU  ،FCLSU  ،PLMM    و مقایسه و برتری کار ایشان احراز شده

این از  پیشنهادی بود(،  الگوریتم  با  را  خود  پیشنهادی  طرح  ما  رو، 

های انجام سازی ایم و عیناً نتایج حاصل از شبیهایشان مقایسه نموده

به منظور  را  با ی  ورودی یکسان و استاندارد  برای دو روش  شده 

آورده شبیه مقایسه  از  حاصل  نتایج  ) سازی ایم.  شکل  در  ( 6ها 

 شود:صورت زیر ارایه می به

شود،  دیده می)از چپ(  (  6اول از شکل )  ستونکه در  همچنان 

سااایه، هااای نواحیتصااویر اباناادنس اعضااای پایااانی شااامل بخش

تخماین زده  ELMMروش زار و صافحات فلازی کاه باهعلفنواحی

شود. این نواحی در تصاویر باه رنار زرد کام رنار شده، دیده می

دوم از این شکل، توزیع همین اعضاا در   ستوناند. در  مشخص شده

قابل  IELMMنواحی مشخص شده به رنر زرد به روش پیشنهادی 

مشاهده است. با تامل در تصاویر، و مقایساه آنهاا باا ساطر ساوم از 

شود کاه تخماین باه دسات آماده باه روش ( ملاحظه می5شکل )

، مشااابهت بیشااتری بااه توزیااع واقعاای مااواد IELMMپیشاانهادی 

مختلف در تصویر واقعی دارد و از دقت بالاتری در تخمین هار جاز 

    برخوردار است.

 

 گیرینتیجه  -7

برای   جداسازی  مساله  حل  برای  جديد  روشی  مقاله،  اين  در 

های ابرطیفی ارايه شده است. در پیشنهاد مطرح شده تخمین  داده

اعضای  خروجی (آرايه  جداسازی  مساله  ماتريس  𝑺پايانی(های  و   (

) دقیق Aاباندنس  شكلی  به  سريع)  و  روش  تر  از  به   ELMMتر 

می  آرايهدست  آنكه  بر  علاوه  مساله آيد،  کمّی  بیان  برای  ای جديد 

در اين روش، با ذهنیتی که از   شود.تغییرات اعضای پايانی معرفی می

مساله   ELMMمدل   که  شده  ارايه  جديد  ساختاری  شده،  برگرفته 

تر در نظر گرفته شود. در تر و دقیق تغییرات اعضای پايانی به شكلی کامل

معرفی شده است که مدل    ѱای سه بعدی به نام  مدل ارايه شده، آرايه

های اعضای پايانی باشد (در ی هر نوع تغییر (در سه بعد) در المان کننده

پايانی   اعضای  تنها در جهت  تغییرات  قبل  در امكان)  P( مدل  بود).  پذير 

بعد مشخصه المان  مرحله  با  را  آرايه  اين  اعضای های  طیفی  های 

گیری از ضرب صورت عضو به عضو و نظیر به نظیر با بهره پايانی به 
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کرده  متصل  هم  به  آرايه  هادامارد  ايجاد  ضمن  کار  اين  با   Sايم. 

لحاظ شده   رياضی  مدل  در  آرايه  در ساختار  تغییرات  امكان وجود 

بهره و  بودن  اولیه خطی  از طرفی ساختار  و  مزايایاست،  از   گیری 

LMM   مساله هدف  تابع  ترتیب،  بدين  است.  شده  حفظ  نیز 

شود که حل سازی به شكلی قابل انعطاف و دينامیک ارايه میبهینه 

به معادلات ديگری ختم می  تابع  از اين  شود. اين  مساله جداسازی 

از پارامترهای مورد نظرمعادلات تخمین دقیق ,𝑆̂)  تری  𝐴̂, ѱ̂)   در

جدا میمساله  ارايه  ابرطیفی  دقیقسازی  تخمین  در دهند.  تر 

جواب حلقه به  رسیدن  باعث  الگوريتم  در  تكرار  دوم  و  اول  های 

می  پايین  مرتبه  تكرارهای  در  راهكار،نهايی  اين  با  همچنین   شود. 

اين   است.  شده  فراهم  پايانی  اعضای  تغییرات  کمی  بررسی  امكان 

تغییرات برای هر پیكسل در هر لايه و برای هر عضو پايانی در آرايه 

ѱ   های مصنوعی سازی با دادهقابل استخراج شده است. نتايج شبیه

موضوع  در  را  مقاله  اين  در  شده  مطرح  مدل  کارايی  حقیقی  و 

می  تايید  ابرطیفی  شبیه جداسازی  انجام  ضمن  در  به کند.  سازی، 

می نتیجه  که  رسیديم  عملی  مهم ای  موضوع  کل  از  و تواند  باشد  تر 

صورتی در  اينكه،  برای آن  شده  ارايه  رياضی  مدل  مساله   که  حل 

داشته   تطبیق  نظر  مورد  ناحیه  فیزيک  با  بیشتر  و  بهتر  جداسازی 

به ويژه  اين موضوع  بود.  بهتر خواهد  مراتب  به  نتايج حاصل  باشد، 

رسیدن مساله  که  اهداف  رهگیری  چون  مباحثی  در   در  پاسخ  به 

می  است،  محدود حیاتی  باشد. زمان  مفید  بسیار  در بنابراين،    تواند 

نوعی با تئوری تخمین مواجهند، دقت در طراحی تابع  مسايلی که به 

بهینه  مساله  و هدف  شرايط  با  بیشتر  چه  هر  تطبیق  و  سازی 

 تر خواهد کرد.تر و سريعدينامیک موضوع، نتیجه تخمین را  دقیق

 

 

 

 

 

 

 

 

  

   
سطراول تصویر کامل کمپ دانشگاهی دانشگاه پاویا و ناحیه انتخاب شده برای  (:5)شکل 

سازی. سطر دوم تصویر سیاه و سفید تقریبی از ناحیه منتخب و در سمت راست آن  شبیه

از محدوده تقریبی است. سطر سوم، توزیع محیطی   (L=86تصویر ابرطیفی یک لایه )

 های طیفی برای پنج عضو پایانی دیده است. اعضای پایانی و نمودار انعکاس
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در ستون اول و  ELMMسازی به روش تصاویر تخمین اباندنس حاصل از شبیه (:6) شکل

های حقیقی است. سطر اول نواحی در ستون دوم نتایج حاصل به روش پیشنهادی با داده

زار )عضو پایانی دوم( و در سطر سوم نواحی سایه )عضو پایانی اول(، سطر دوم نواحی علف

 . صفحات فلزی )عضو پایانی سوم( مشخص شده است
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Abstract 

Orbital transfer operations, especially in low Earth orbits, are crucial for the 

success of space missions. These maneuvers are key in precisely positioning 

satellites, conducting scientific missions, and supporting communication and 

remote sensing applications. Electric thrusters, particularly Hall-effect thrusters, 

are ideal candidates for these missions due to their high efficiency and optimized 

fuel consumption. However, potential issues, such as plasma instabilities or reduced 

thrust performance, pose significant challenges that can affect accuracy and 

mission functionality. This study designs a fault-tolerant neuro-fuzzy controller to 

manage orbital transfer operations in the presence of thruster malfunctions. The 

fuzzy logic rules of this system are optimized and evaluated using neural networks, 

and its performance is evaluated under various environmental disturbances, such 

as gravitational forces and solar radiation. The results indicate that the proposed 

controller effectively compensates for thruster faults and ensures high precision 

and stability in orbital transfer operations. This innovative approach significantly 

improves the reliability and efficiency of space missions in unpredictable 

conditions. 
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 چکیده 
 اهمیت  از  فضایی  های مأموریت  موفقیت  برای   زمین،  به  نزدیک  مدارهای   در  ویژهبه  مداری،  انتقال   عملیات

 از   پشتیبانی  و  علمی  های مأموریت  اجرای   ها،ماهواره  دقیق  جایابی  در  عملیات  این.  است  برخوردار   بالایی

  اثر   نوع  ویژهبه  الکتریکی،  رانشگرهای .  دارد  کلیدی   نقش   ازدورسنجش  و  ارتباطات   نظیر  مختلف   کاربردهای 

. شوندمی  محسوب  هامأموریت  این  برای   مناسب  ای گزینه  سوخت،  وری بهره  و  بالا  کارایی  دلیل  به  هال،

  مهمی   های چالش  رانش،  کاهش  یا   پلاسما   های ناپایداری   مانند  رانشگرها،  نوع  این  در   مشکلات  بروز  حال،بااین

 پذیر تحمل  عصبی  -فازی   کنندهکنترل   یک  پژوهش،  این  در.  گذاردمی  تأثیر  عملکرد  و  دقت  بر   که  کندمی  ایجاد

 با   فازی   سیستم  این   قوانین.  است  شده  طراحی  خطا  وقوع   شرایط  در  مداری   انتقال   عملیات  انجام  برای   خطا

  محیطی   اغتشاش  مختلف  شرایط  در   آن  عملکرد   و  شدهارزیابی   و  سازی بهینه  عصبی  های شبکه  از  استفاده

 قادر   کنندهکنترل   این  که  دهندمی  نشان  هایافته .  است  شده  بررسی  خورشیدی   تابش   و  جاذبه  نیروی   مانند

  رویکرد  این.  کند  اجرا   بالا  پایداری   و  دقت   با  را  مداری   انتقال   عملیات  و  کرده  جبران  را  خطاها  مؤثر  طوربه  است

 .بخشدمی بهبود غیرمنتظره های وضعیت در را فضایی های مأموریت وری بهره و اطمینان نوآورانه
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1 
 مقدمه  -1

 ی هاتیمأموردر  ،  1ن ی زم  کم ارتفاعمستقر در مدار    ی هاماهواره

  رینظ   ییکاربردها  ی و برا  کنندیم   فایا  ی دیمدرن نقش کل   ییفضا

پا  ازدورسنجشارتباطات،   .  [1]  هستند  ی ضرور  نی زم  شی و 

مدار  اتیعمل ا   ی انتقال  جا  مدارها  نیدر  شامل  و    قیدق  یابیکه 

برا  ی مدار  ی مانورها است.    یاتیح  هات یمأمور  ت یموفق  ی است، 

اغتشاشات   LEO  ی ایپو  طی مح  حال،نیباا کشش    یبا  مانند 

خورش  ،2یاتمسفر  تابش  ناهنجار  3ی د یفشار   4ی گرانش  ی های و 

  کنند   جادیا  یتوجهقابل   ی انحرافات مدار  توانندیهمراه است که م 

ا[ 3,  2] نچالش  نی.  با  همراه  به  ازیها،  مصرف  و    نهیبه  سوخت 

و    شرفتهیپ  یکنترل  ی هاستم یس  یطراح  مدت،یطولان  ی داریپا

 . [5, 4]  کرده است لیتبد ریانکارناپذ یمقاوم را به ضرورت

 دلیل  به هال، اثر ژهیوبه ،یکیالکتر ی استتتتفاده از رانشتتتگرها

  استتت  LEO  ی برتر برا ی انهیبازده بالا و مصتترف کم ستتوخت، گز

رانش،   ی رویپلاسما و افت ن  ی داریچون ناپا  یعوامل  حال،نی. باا[6]

  یهتا . روشدهنتدیرا کتاهش م  ی متدار  اتیتعمل  ی داریتدقتت و پتا

 ی و جبران خطاها  هاتیقطعبا عدم ی متداول در ستتتازگار  یکنترل

  ی کنترل  ی کردهایرو ی توسعه  ،روازاین.  [4]  ستندیرانشگر کارآمد ن

در   هتاتیتمتأمور  تیتو موفق  ی داریتحفظ پتا  ی و مقتاوم برا  یقیتطب

 .[7] است ضروری  LEO ریمتغ طیمح

های کنترلی برای هدایت مطالعات متعددی به طراحی سامانه 

ماهواره  یافتهدقیق  اختصاص  مداری  انتقال  در  روشها  های اند. 

پیش کنترل  مانند  بهینه،  مدلکنترل    در   هرچند  ،[9 , 8]  بین 

  پیچیدگی  با  غیرخطی  های سیستم   در  اما   مؤثرند،   مسیر   سازی بهینه 

 رویکردهای[.  10]  هستند  روروبه  اجرایی  محدودیت  و  محاسباتی

 کاربه   مانورها   پایداری   تضمین  برای   نیز  لیاپانوف  پایداری   پایه  بر

  انرژی  هزینه  و  ردیابی  دقت  زمانهم  سازی بهینه   در  ولی  اند،رفته

داده LQR خطی  های روش[.  12 ,11] اندناکافی  نشان  که نیز  اند 

 کنترل   عملکرد  پلاسما،  ناپایداری   مانند  هال، خطاهای رانشگر اثر

  جامع  رویکردی   فقدان  درمجموع،[.  13]کند  می  تضعیف  شدتبه  را

 مصرف   و  دقت  سازی بهینه   زمانهم  و  رانشگر  خطاهای   جبران  برای 

،  14]است   کرده ایجاد موجود های پژوهش در آشکار خلأ سوخت،

15 .] 

فازی  کننده کنترل  مدیریت   دلیل  بههای  در  توانایی 

مداری  سیستم  کنترل  در  نامعین،  و  پیچیده  موردتوجه  های 

 
1 Low Earth Orbit (LEO) 
2 Atmospheric Drag 

  بر  مبتنی  قوانین  از  استفاده  با   هاکنترل   این[.  17 ،16]  هستند

  نشان  مناسبی  پایداری  غیرخطی  های محیط   در  تجربی،  دانش

  قوانین،  دستی  تنظیم   به   وابستگی   ،حالبااین[.  19 ،18] اندداده

 در[.  20]  کندمی  محدود  رانشگر  خطاهای  برابر  در  را  هاآن  مقاومت

  خودکار   یادگیری   ترکیب  با  عصبی  –فازی   های کننده کنترل   مقابل،

  متغیر  شرایط  برای   مقاوم  و  تطبیقی  رویکردی   قوانین،  سازی بهینه   و

 . کنندمی ارائه

مدارعملیات   در  مداری  محیطی،   LEO انتقال  اغتشاشات  با 

اثر رانشگر  خطاهای  و  غیرخطی  .  است  مواجه هال تغییرات 

 جبران  در  معمول  فازی   های کننده کنترل   و  سنتی   های روش

 دارند  محدودی   کارایی  رانش  افت  و  پلاسما  های ناپایداری   زمانهم

  یک   توسعه  با  پژوهش  این.  اند وابسته  دستی  تنظیمات  به  و

  بر  را  خود  قوانین  که  خطا  پذیرتحمل  عصبی  –فازی   کننده کنترل 

 را   هامحدودیت  این  کند،می   تنظیم  ای لحظه  هایداده  اساس

 کاهش   ضمن  فازی،  منطق  با  عصبی  شبکه  ادغام.  سازدمی   برطرف

 در   را  سوخت  وری بهره  و  پایداری   دقت،  تجربی،  تنظیم  به  نیاز

 .دهدمی بهبود  LEO مدار

شده است. بخش دوم به    یدهمقاله در چهار بخش سازمان   نیا

اثر هال اختصاص    یکینامید  ی سازمدل  به رانشگر  ماهواره مجهز 

 ریپذتحمل  یعصب  -ی فازکننده  کنترل   یدارد. بخش سوم، طراح

کننده را  کنترل   ن ی. بخش چهارم، عملکرد اکند یم  حیرا تشرخطا  

را از منظر دقت،   جیکرده و نتا  یابیارز  ی انتقال مدار  اتیعمل  کیدر  

 .دینمای م لیتحل ییو کارا  ی داریپا
 

 ماهواره و رانشگر اثر هال  کی نامی د یساز مدل -2

متاهواره در متدار   ی متدار  کیتنتامید  ی ستتتازبخش بته متدل  نیا

LEO  د بته  کیتنتامیو  اثر هتال  کنترل رانشتتتگر    یعنوان عملگر 

 ی روی. هتدف، ارائته معتادلات حتاکم بر حرکتت متاهواره و نپردازدیم

 ی بعد ی هاکننده در بخشکنترل یطراح  ی رانشتگر استت که مبنا

 غتشتاشتاتبا در نظر گرفتن اثرات ا ی ستاز. مدلدهدیم لیرا تشتک

 .رانشگر انجام شده است ی و خطاها یطیمح

 ماهواره ی مدار کینامید

و   نیزم  یگرانشتتت ی روین ریحرکت ماهواره تحت تأث کینامید

 ی دیفشتار تابش خورشت  ،ی مانند کشتش اتمستفر  یطیاختلالات مح

3 Solar Radiation Pressure 
4 Gravitational Anomalies 
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حرکت ماهواره در    یقرار دارد. معادله کل یگرانشت ی های و ناهنجار

 :[21] شودیم انیب (1رابطه )صورت به ی مرکزنیزم ینرسیقاب ا

 (1) 
3| |

c d= − + +
r

r a a
r

 

)که در آن،  )r (تیبردار شتتاب )مشتتق دوم موقع  ،( )r  بردار

)  ت،یموقع ) ن،یزم  یپارامتر گرانشت( )ca  یناشت  یشتتاب کنترل  

) از رانشتگر و )da اجتناب   ی استت. برا  غتشتاشتاتاز ا  یشتتاب ناشت

درجه(، از  180 ایصتتفر  ی مدار  لی)مانند م ی مدار  ی هاینگیاز تک

روابط   صتورتکه به  شتودیاستتفاده م یاصتلاح ی مدار  ی هاالمان

 :شوندیم فیتعر (2) مطرح شده در

 (2) 

2

3

4

5

3

6

1

cos( )

sin( )

tan( ) cos( )
2

tan( )sin( )
2

z

z
a

z e

z e

i
z

i
z

 







=  + +

=

=  +

=  +

= 

= 

 

 ی و هتذلولو  ی ضتتتویب  ،ی ارهیدا  ی متدارهتا  ی هتا براالمتان  نیا

ختاص را حتذف   ی متدار  ی ایتاز زوا  ینتاشتتت  ی هتاینگیمعتبرنتد و تک

 یاصتلاح ی هاالمان نیعنوان اختلاف ببه ،ی مدار  ی . خطاکنندیم

( )z مرجع  ریو مقاد( )zشتتودیم  ی پارامتربند (3)صتتورت ، به  

[22]: 

 (3) 

*

1 1 1

2

2 *
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1 1 3 3
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1 1 4 4

*
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− −   

−   
=   

− −  
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 :شودیم فیتوص (4) یرخطیصورت مدل غخطا به کینامید

 (4) 
d

d

dt
= + +A Bu η

ò
ò 

)که   )A    و( )B  شده  )محاسبه  ی و ورود  کینامید   ی هاسیماتر

)  ( و[22] در )dη هستند.  غتشاشاتاثرات ا 

 

 رانشگر اثر هال  کینامید -2-2

به   ی رانشگرها هال،  پاثر  کارآمد،    یکی الکتر  یهاشرانیعنوان 

طر  ی روین از  را  از   هاون یبه    یدهشتاب  قیرانش  استفاده  با 

 ی . شتاب کنترلکنندی م  دیتول  یس یو مغناط  یکی الکتر  ی هادانیم

( )ca شودیم فیتعر (5) صورت رانشگر به  ی رویاز ن ی ناش: 

 (5) 
c

c

m
=

F
a 

)  کته )cF  ی روین  ( رانش وmجرم متاهواره استتتتت. ن )ی روی 

 (6)صتتتورت  بته  زیو نو  ی تراز  ی رانشتتتگر بتا در نظر گرفتن خطتاهتا

 :[23] شودیم ی سازمدل

 (6)  *

IB 3 3

(1 )

( )( )R (1 )

(1 )

x cX x

x cY y

x cZ

T

z

c

F

F

F

 

 

 



+ + 
 

= − + +
 
 + +





F Q q I 

*  کته

IB( ( ))Q q ینرستتتیاز قتاب بتدنته بته قتاب ا لیتتبتد  سیمتاتر، 

( )i و  ی تراز ی خطا بیضتترا ( )i ی در محورها یتصتتادف زینو 

(x, y, zهستتتند. نو )فیتوصتت (7)مدل   صتتورتبه  یتصتتادف زی 

 :شودیم
 (7) 2[ ( ) ( ) ] ( )T

i i iE t t t t    = − 

)2که  )i  و زینو  انسیوار ( ( ))t t − نیتابع ضتتربه استتت. ا 

 قیدق  یکنترل  ی روین  دیترانشتتتگر را در تول  ی متدل، اثرات خطتاهتا

 .دهدیبازتاب م

 

 ی عصب-یو فاز  یکننده فاز کنترل -3
طراح  نیا به  براکنترل  کی  یبخش  انتقال    اتیعمل  ی کننده 

. ابتدا، پردازدی رانشگر اثر هال م  ی ماهواره در حضور خطاها  ی مدار

شده   یکنترل معرف ی عنوان مبناسوگنو به ی کننده فازکنترل کی

  نیقوان  ی سازنهی به  ی برا  ی عصب  -ی فازکننده  کنترل  کیو سپس  

به    یابی شود. هدف، دستیو جبران خطاها توسعه داده م  یکنترل

 است.  یرقطعیو غ ده یچیپ طیدر شرا  ی و دقت مدار ی داریپا

 

 سوگنو  یکننده فازکنترل  -1-3

 ی هاک ینامی د  تیریمد  ییتوانا  لیبه دل  ی فاز  ی هاکننده کنترل 

ها کاربرد  در کنترل ماهواره  ،یستمیس  ی هات یعدم قطعو    یرخطیغ

سوگنو    ی کننده فازکنترل   کیپژوهش،    نیدارند. در ا  ی اگسترده

)  ی مدار  ی آن خطاها  ی های که ورود )ò    هاآنو مشتقات  ( )ò    و

س  یخروج )  یکنترل  گنالی آن  )u  است   ی برا هال  اثر  ،  رانشگر 

  ف یتعر  (8رابطه )صورت  سوگنو به   ی . ساختار فازشودمی   یطراح

 :شودی م

 (8) ( )
1

( )
M

T

i i i

i

y d
=

= + x c x 

) ،ی فاز  ی( خروجyکه ) ( ))i x شتتده    نرمال  تیتوابع عضتتو

)  ی بترا )  ام،-(iقتتانتون  )ic  یختطت  بیتتضتتترا،  ( )id  و  اسیتتبتتا  
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( [ , ] )T=x ò ò انیب (9)صتورت به ی فاز  نیاستت. قوان  ی بردار ورود  

 :شوندیم
 (9) 

, , , , .If  is  and  is ,  then T

j j k j j l m m i m iA B u d= +c xò ò 

 

),که  )j kA    و,( )j lB  خطا و مشتتتتق    ی برا ی فاز  ی هامجموعه

)آن و   )mu  ( مؤلفهm)-ستتاختار  نیاستتت. ا  یکنترل  گنالیام ستت

امتا   کنتد،یمتاهواره را فراهم م  یرخطیغ  کیتنتامیبتا د  قیامکتان تطب

رانشتگر   ی جبران خطاها  ی برا  ژهیوبه  ،ی فاز  نیقوان یدستت یطراح

استت و ممکن استت به   زیبرانگچالشپلاستما،   ی های داریمانند ناپا

 منجر شود. نهیبه ریغعملکرد  

 

 یعصب-یفازکننده کنترل  -3-2

مد  ،ی فاز  ی هاکننده کنترل  در    ی هاک ینامید   تیریهرچند 

رانشگر اثر هال    ی مانند خطاها  دهی چیپ  طیمؤثرند، در شرا  یرخطیغ

دارند.   ییهاتیمحدود  ن،ی قوان  یدست   یبه طراح  ی وابستگ  لیبه دل

مأمور  ژهیوبه  ها،ی کاست  نیا ن  ییفضا  ی هاتی در  پاسخ    ازمندیکه 

 ی کردها یضرورت توسعه رو  ند، هست  ریمتغ  طیبه شرا  قیو دق  عیسر

با ادغام   ،یعصب- ی فازکننده  . کنترلسازدی را آشکار م  ترشرفته یپ

انعطاف  یعصب   ی هاشبکه   ی ریادگی  ی هات یقابل منطق    ی ریپذو 

  یجبران خطاها و بهبود عملکرد کنترل  ی برا  نینو   یحلراه  ،ی فاز

  ت، یو توابع عضو  ن یخودکار قوان  می با تنظ  کرد،یرو  نی. ادهدیارائه م

برابر    ی ریپذق یتطب در  مقاومت  قطعو  را   یاتیعمل  ی ها ت یعدم 

 . کند ی م نیتضم

محدود  ی برا بر  فاز  ی هاتیغلبه  کننده  کنترل   کی  ،ی کنترل 

صورت خودکار را به  ی فاز  نیتوسعه داده شده که قوان  یعصب-ی فاز

 ی برا  یشبکه عصب   کیکننده از  کنترل  نی. اکند یم   میتنظ   نهیو به

به  ی ریادگی ))  ی فاز  نیقوان  ی پارامترها  ی سازنهیو  ), ( ))i idc   و

رابطه صورت  به   یعصب -ی فاز. ساختار  کند ی ماستفاده    تیتوابع عضو

 :شودی م ی سازمدل  (10)

 (10) ( )1 ( , )M T

i i ii b= = +u x w k x 

) که (: , ))i X w  ی هاتوستط وزن  شتدهمیتنظ  تیتوابع عضتو 

)  ی،شتبکه عصتب )w   و( )ik  وی خط بیضترا ( )ib هستتند.   اسیبا

 صتورتبه شتدهفیتعر یکنترل ی خطا ی ستازنهیکم ،ی ریادگیهدف  

 :( است11رابطه )

 (11) ( )
0

1

2

T
T TJ dt= + Q u Ruò ò 

)که   )Q  و  ( )R  ی خطا و ورود   ی برا  یوزن ده  ی هاس یماتر 

)ی پارامترها  ،ی ریادگی  ندیهستند. فرآ  یکنترل )w    و( )ik    و( )ib 

به خطاها  کندی م  میتنظ  ی اگونه را  )ی  مدار  ی که  )ò    حضور در 

( به حداقل ی تراز  ی طاخ  ای  یتصادف  زیرانشگر )مانند نو  ی خطاها

ا  ن،یقوان   یدست   یبه طراح  ی با حذف وابستگ  کرد،یرو  نیبرسند. 

تطب و  مقاوم  عمل  ی قی عملکرد  در  مدار  اتیرا   نیتضم  ی انتقال 

مزاکندی م توانا  یعصب  -ی فازکننده  کنترل   ی ای.  برا  ییدر    یآن 

شرا  ایپو  قیتطب به   رمنتظره یغ  طیبا  قوان  ی سازنه یو    نیخودکار 

است  ی کنترل روش  ی عملکرد  که  نهفته  به  نسبت    یهاکارآمدتر 

 ی هاتیدر مأمور  ژهیوبه   ها،یژگی و  نی. اکندی فراهم م  یسنت  ی فاز

پا  ییفضا که  مدار  ی داریحساس  دقت  ح  ی و   ی خطاها  ضوردر 

ح اهم  یاتیرانشگر  ارز  تیاست،  ا  یابیدارند.    ن یعملکرد 

ماهواره    ستم یمقاله، با اعمال آن به س  ی کننده در بخش بعدکنترل 

مدار  ات یعمل  کیدر   قابل   ،ی انتقال  و   کردیرو  نانیاطم  ت یدقت 

 را نشان خواهد داد.  ی شنهادیپ

 

انتقال  عصبی برای  -کننده فازیطراحی کنترل -4

 ماهواره یمدار 
  یهاابتدا داده  ،ی عصب  -ی فازکننده  کنترل   نیآموزش قوان  ی برا

  [6]، مشابه آنچه در  LQRکننده  کنترل  کیبا استفاده از    یآموزش

این  شدند.    دیروزه تول  50  ی انتقال مدار  اتیعمل  کیارائه شده، در  

های ها شامل خطاهای مداری نسبت به مدار مرجع و سیگنال داده

های ناپایداری   ازجملهکنترلی در حضور خطاهای رانشگر اثر هال )

روش   به  یادگیری  فرآیند  بودند.  تصادفی(  اغتشاشات  و  پلاسما 

نزولی و روش کمترین مربعات( صورت  هیبرید )ترکیب گرادیان 

ها از نوع گاوسی بوده و با مقادیر اولیه  گرفت. توابع عضویت ورودی 

در مشخص سامانه  معماری  و  آموزشی  پارامترهای  شدند.  سازی 

 اند.ارائه شده  1جدول 
 

  –کننده فازی : ابرپارامترها و مشخصات معماری کنترل (1)جدول 

 عصبی 

 مقدار / توضیح مشخصه 

 243 تعداد قوانین فازی 

 524 ها تعداد نورون

 Gaussian توابع عضویتنوع 

 خطی )در بخش خروجی سوگنو( ساز تابع فعال 

 01/0 نرخ یادگیری اولیه 

 009/0 اپوک  5نرخ یادگیری پس از 

 10 ها تعداد اپوک 

 کامل( batchکل مجموعه داده ) batch اندازه

 100% های آموزشنسبت داده

 1 بذر تصادفی
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 1458 تعداد پارامترهای خطی

 45 پارامترهای غیرخطیتعداد 

 1503 کل پارامترهای قابل تنظیم

 ها یا پایان اپوک  RMSEحداقل  معیار توقف 

RMSE 101 نهایی/ 78152 10− 

 

و دستیابی به    RMSEفرآیند یادگیری منجر به کاهش سریع  

بر    RMSEمقدار    نیا  اپوک شد.   6مدل تطبیقی دقیق در کمتر از  

ها است؛ داده  شدهشده و بدون واحد محاسبه  نرمال   ی هاداده  ی رو

  ی کنترل  ی( و خروجی مدار  ی )عناصر خطا  ورودی شامل پنج مؤلفه  

سنار از  مدار  ی ویحاصل  پ   ی انتقال  و  با    ش یبوده  آموزش،  از 

هر مؤلفه به    یواقع  راتتغییبر اساس محدوده    یخط  ی گذاراس یمق

الگور  اندارداستبازه   شده   ی ر یادگی  تمیدر  برانگاشت  درک   ی اند. 

 مداریتوجه داشت که هر مؤلفه    دی با  ،یکیزیف  ی عملکرد در واحدها

  لومتر یمشخص )مانند ک ی با واحدها ریمقاد ی دارا   یدر حالت واقع

  ز یگر  ی و بدون واحد برا  هاهیزاو  ی بزرگ، درجه برا  محورم ین  ی برا

برآورد   و  بوده  مرکز(  بازه    RMSEاز  با  متناسب  واحدها  آن  در 

بنابرا  ریمتغ  یاصل  راتتغیی بود؛  خواهد  مقدار   نیمربوطه 

بگزارش فضا  انگریشده  در  مدل  ورودنرمال  ی دقت    – ی شده 

بسته به    ،یواقع  ی متناظر در واحدها  ی هااست و اختلاف  خروجی

مق  ،ی مدار  ر متغی  هردامنه   در  و  کوچک  نسبت  همان   اس یبه 

بود.قابل   یکیزیف در   توجه خواهند  آموزشی  ساختار کل سیستم 

ارائه   2نمایش داده شده و سطح کنترلی حاصل در شکل    1شکل  

های های خطا و خروجیدهنده ارتباط بین ورودی که نشان   شده

 . کنترلی در شرایط دینامیک غیرخطی ماهواره است

 
 ی انتقال مدار  اتیمقاوم در برابر خطا عمل یعصب  -یکننده فازکنترل  نیقوان یریادگی چرخه : (1)شکل 

 

ها( و  )خطاها و مشتقات آن  ی شش ورود  ی کننده دارا کنترل 

به  یکنترل  گنالی)س  یخروج  کی اما  است،   ی سازنه یبه   لی دل( 

شد که   یطراح  های ورود  ی برا  تی تنها پنج تابع عضو  ،یعصب-ی فاز

.  دیرا بهبود بخش  ییکارا  ن، یدر قوان  رییبدون تغ  ی های با حذف ورود

ها آن  نه یبه  عیاند و توزشده   میترس  3در شکل    تیتوابع عضو  نیا

 د. دهنی رانشگر اثر هال را نشان م ی جبران خطاها ی برا
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 کنندهکنترل  یخروج  و رگذاریتأث یهای ورود  نیب: سطح کنترلی ترسیم شده (2)شکل 

 

 ی خطا ،یعصتب -ی کننده فازعملکرد کنترل ی ستازهیشتب ی برا

در  ترشیرانشتتگر، پ هیشتتد. مدل پا  ی ستتازرانشتتگر اثر هال مدل

رانشتتگر  یخروج ،خطااعمال  ی ( ارائه شتتده بود، اما برا6معادله )

 :افتی رییتغ (12)صورت به

 (12) *3 3
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)که  )M  ل،یتبد سیماتر ( )pδ ی تراز ی خطا،  ( )p بیضتر 

)خطا،  )cuو  یکنترل گنالیس( ( ))n t  است. رخ داده شدهخطا 

شتتده در   متداول ارائه  ی ستتازخطا در رانشتتگر بر استتاس مدل نیا

 :شودیم انی( ب14صورت رابطه )شده و به فیتعر [6]منبع 

 

 (13) 
( ) [0.001sin(0.05 ), 0.001sin(0.05 ),

0.001sin(0.05 )]T

t t t

t

=n
 

 

 %1/0صتورت نستبی )به  n(t) در  001/0در این مطالعه، دامنه 

 اغتشتاش نوع  سته و بوده  نیوتن حستب بر و( رانشتگر استمی نیروی 

 دامنه  با  ستینوستی نویز و  دهیمقیاس  خطای   ثابت، بایاس  شتامل

 .دانشده سازی مدل [6] منبع اساس بر مشابه

شامل مدل ماهواره، رانشگر   ،ی کنترل  ندیفرآ  یکل  اگرامیبلوک د

ارائه شده    4در شکل    ،ی عصب  -ی کننده فازهمراه با خطا و کنترل 

 .دهدی را در حضور خطاها نشان م یکنترل ی هاگنال یس انیو جر
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 ی ها توسط شبکه عصبی : توابع عضویت طراحى شده براى ورود(3)شکل 

 

 
: بلوک دیاگرام فرآیند کنترلی ماهواره در عملیات انتقال (4)شکل 

 مداری در حضور خطای رانشگر 

 

شبیه  دو برای  بین  ماهواره  مداری  انتقال  عملیات  سازی 

های رانشگر و شرایط اولیه و مقصد مداری، محدودیت  ،LEO مدار

جدول در  کنترلی  حلقه  این    اند.شده  ارائه  2 مشخصات  ترکیب 

سازی را  امکان بازتولید کامل شبیه   4 شکل  دیاگرام  بلوکجدول با  

 کند. فراهم می 
 

: مشخصات اولیه و مقصد مداری، حدود رانشگر و تنظیمات  (2) جدول

 سازی شبیه

 واحد مقدار  نماد  پارامتر 

 محور بزرگ اولیه نیم
0a 6851 km 

 km 480 - به سطح زمین ارتفاع اولیه نسبت 

 – 0e 0 گریز از مرکز اولیه 

 0i 82 deg زاویه شیب اولیه 

 محور بزرگ نهایینیم
fa 7371 km 

 km 1000 - ارتفاع نهایی نسبت به سطح زمین 

ef گریز از مرکز نهایی
 0 – 

 زاویه شیب نهایی
fi 81 deg 

 نیروی رانش بیشینه 
maxT 05/0 N 

 رانش میانگین اسمی
nomT 04/0 N 

 Hz 1 - برداری کنترلنرخ نمونه

 

انتقال    در  ریعدم تأث  لیبه دل  ،θو    Ω  ،ω  ی ا هیسه پارامتر زاو

گرفته شدن   ی مدار نظر  در  ساده نه   طیشرا  آزاد  باعث   یسازتنها 

ارز  ی سازمدل  امکان  بلکه  کنترل   قیدق  یاب یشد،  کننده  عملکرد 

و   ب یمانند ارتفاع، ش  ی دیکل ی پارامترها رییرا در تغ یعصب  -ی فاز

شد   نیی روز تع  50  ی سازه یشب   زمانمدت   از مرکز فراهم کرد.   زیگر

و فشار تابش   ی )مانند کشش اتمسفر   یطیو اثرات اغتشاشات مح

سازی حاضر،  در شبیه  شدند.   ی سازثابت مدل   بی( با ضرای دیخورش

چهار منبع اصلی اغتشاش، شامل نیروی درگ اتمسفری، اثر ضریب  

و اثر گرانشی اجسام   فشار تابشی خورشیدی ،  (J₂)  کرویت زمین عدم

اند. مقادیر این  سوم نظیر ماه و خورشید، مورد لحاظ قرار گرفته

مدل  اساس  بر  با اغتشاشات  و  مداری  دینامیک  معتبر  های 
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های استاندارد تعیین شده است. در ادامه، تحلیل گیری از دادهبهره 

عملکرد   و  مسیر  بر  اغتشاشات  این  ترکیبی  اثر  ارزیابی  بر  صرفاً 

محاسباتی    متمرکزشدهکننده  کنترل  روابط  و  ریاضی  جزئیات  و 

در روابط   کاررفتهبه   بیضرا  .است  شدهارائه    [ 6]  مربوطه در مطالعه

جدول   در  شده،  شده   3مطرح  دقیق که    اندارائه  محاسبه  برای 

 .اندشده اغتشاشات استفاده   تأثیردینامیک مداری تحت 

 
 ثابت اغتشاشات وارد به ماهواره  بی ضرا: (3)جدول 

 واحد مقدار  تعریف پارامتر 

 km³/s² 47/398600 ن یثابت گرانش زم 

 m/s² 8/9 شتاب گرانش 

 m² 5625/0 سطح مقطع مؤثر ماهواره

− الى هواگچ 127 / 388 10 kg/m³ 

 km 1363/6378 شعاع زمین 

 - 00108263/0 یگرانش اغتشاشات بیضر

 - 5/2 درگ بیضر

 

 ج ی و نتا  یساز ه یشب -5
 شده   یطراح  یعصب  -ی کننده فازبخش، عملکرد کنترل   نیدر ا

شرا خطاها  طیدر  مح  ی وجود  اغتشاشات  و  مورد   یطیرانشگر 

  -ی فازکننده  عملکرد کنترل  5شکل  .  ردیگیقرار م  لیو تحل  یابیارز

 ی روزها  یکه در بازه زمان   رانشگر اثر هال  ی را در حضور خطا  ی عصب

 ق یاز طر  ؛روز ادامه داشته است  5رخ داده و به مدت    25تا    20

از مرکز   زی(، گرaبزرگ )  محورمی ماهواره شامل ن   یمدار   ی هاالمان

(eزاو و  بررس i)  بیش  هی(  وجود.  کندی م  ی(   ی های داریناپا  با 

خروج  ینوسیس در  )  ی موجود  رابطه  )مطابق  ((، 13رانشگر 

شده  یعصب  -ی فاز کننده  کنترل  مدار  ندیفرآ  ،موفق  را    ی انتقال 

اختلال   به  ای بدون  پاتوقف  به  کامل  ا  انیطور   نیبرساند. 

علاوه    ی فاز  ن یدر قوان  ایپو  ماتیاز تنظ   ی ریگکننده با بهره کنترل 

پا حفظ  توان  یداریبر  المان  ستهماهواره،  به   ی مدار  ی هااست  را 

)الف(    ی ، شامل نمودارها 5شده برساند. شکل  هدف مشخص  ریمقاد

زاو  زی ارتفاع، )ب( گر عملکرد و مقاومت    ب،یش  هیاز مرکز و )ج( 

شرا  یعصب   -ی فازکننده  کنترل   ی بالا  با  مواجهه  در  خطا   طیرا 

 . کند یم   دییوضوح تأبه

 
 )الف(

 
 )ب( 

 
 )ج(

ی ماهواره در حضور خطای رانشگر در طی  مدار هایالمان: (5)شکل 

  یهزاو )ج( از مرکز  زی گر)ب( ارتفاع  ام که )الف( 22ام تا  17های روز 

 هستند ماهواره  شیب

 

کننده  توسط کنترل   دشدهیتول   یکنترل  گنال ی رفتار س   6شکل  

که با    دهدینشان م  ی انتقال مدار  اتیرا در طول عمل  یعصب-ی فاز

 لی صفر م   نزدیک به  به مقدار  جیتدربه رانشگر اثر هال    ی وجود خطا

اکندی م نشان  نی.  پارفتار  ز  ستمی س  ی داریدهنده حفظ   رایاست، 
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وجودرانشگر،    ینوس یس  ی خطاها   یکنترل  ی های د ورو  جادیا   با 

ناپابزرگ موجب  خطا،  محدوده  در  کل  ی داریتر  عملکرد   یدر 

کنترل   ستمیس مطلوب  عملکرد  ناشنشدند.  تنظ  یکننده   م ی از 

 یاست که قادر به سازگار  یتوسط شبکه عصب  ی فاز  نیخودکار قوان

مختلف و کاهش اثرات خطا بوده است. در ادامه، شکل   طیبا شرا

  یکه هماهنگ  دهدی م  شیرا نما شگر توسط ران دشدهیتول ی روین  7

س با  در   یعصب  -ی فازکننده  کنترل   ی کارآمد  ،یکنترل  گنالیآن 

 . کندی وضوح اثبات ماز رانشگر را به یناش ی های داریجبران ناپا

 
  یجهت کنترل ماهواره در حضور خطا یکنترل  یورود : (6)شکل 

 رانشگر اثر هال 

 
 توسط رانشگر اثر هال در حضور خطا تولیدشده  یرو ین: (7)شکل 

 

کنترل   منظوربه عملکرد  کمی    ی عصب  -ی فاز کننده  ارزیابی 

درجه  کننده خطیپذیر عیب پیشنهادی، نتایج آن با کنترل تحمل

مقایسه شده    [6] شده در مرجع    ارائه  مبتنی بر شبکه عصبی   دوم

شبیه یکسان  شرایط  تحت  روش  دو  هر    ازجمله سازی،  است. 

مانور، اغتشاشات محیطی و نوع    زمانمدتمشخصات مداری اولیه،  

گرفته  قرار  آزمایش  مورد  رانشگر،  خطای خطای  شاخص  اند. 

محور بزرگ میانگین مربعات ریشه برای سه المان مداری شامل نیم 

a  گریز از مرکز ،e،    زاویه شیبiریی، مقدار تغ  ( سرعت کلΔv و )

  آمدهدستبه. مقادیر  اندشده   ارائه  4 کل انتقال در جدول  زمانمدت

در کاهش خطا و افزایش    ،بیانگر برتری محسوس روش پیشنهادی 

 .استپایداری مدار در سناریوی انتقال مداری 
 

های خطا و عملکرد انتقال مداری بین روش  : مقایسه شاخص (4)جدول 

 LQR [6 ] عصبی پیشنهادی و روش -فازی 

 نماد / واحد 
مقدار در روش  

 پیشنهادی 

 LQR  مقدار در روش 

 [6] 

RMSE(a) [km] 32/10 10− 
33 /07 10− 

RMSE(e) [–] 49/ 83 10− 
31/ 45 10− 

RMSE(i) [deg] 43 / 51 10− 
45 / 34 10− 

Δv [m/s]  28  31 

T [day] 50 50 

 

 گیرینتیجه  -6
 یفاز  نیو خودکار قوان  ایپو  میبا تنظ   یعصب  -ی فاز کننده  کنترل 

ا به  ی و خطاها  یطیمح  غتشاشاتتوانست  را  مؤثررانشگر   یطور 

  ی کنترل  ی ورود   گنالی س  ل یم  ازجملهحاصل،    جیکند. نتا   تیریمد

  ی ازهایرانشگر با ن   ی دیتول  ی رویصفر و تطابق ن نزدیک به  به مقدار  

  ییو کارا  نانیاطم  تیقابل  ی در ارتقارا    ستمیس  نیا   ییتوانا  ،ی کنترل

  یکردینشان داد و رو  زیبرانگ چالش  طیدر شرا  ییفضا  ی هات یمأمور

 ییدر حوزه فضا  یو علم  ی تجار  ی کاربردها  ی برا  یمقاوم و عمل

 ارائه کرد.

س   ی برا مقاومت  شرا  ستمیبهبود  برابر  و   ترده یچیپ  طیدر 

  ی ناگهان   راتییتغ  ای  یرخطیغ  ی زهاینو  رینظ   شرفته،یپ  ی های نی نامع

 - ی فاز  ی هاکننده از کنترل   شودی م   شنهادیرانشگر، پ  کینامیدر د

ها،  کننده از کنترل   شرفتهینسل پ  نیاستفاده شود. ا  2نوع    یعصب

 تواندی م  ،ی فاز  یهات ی عدم قطع  تر قیدق  ی سازاز مدل   ی ریگبا بهره 

تطب ب  ستمیس  ی قیعملکرد  تنوع  با  مواجهه  در  از   ی شتریرا 

پا  یاتیعمل  ی وهایسنار  ی هاتیمأمور  ییو کارا  ی داریارتقا داده و 

 برساند. ی را به سطح بالاتر ییفضا

 

 تعارض منافع
 .تعارض منافع توسط نویسندگان بیان نشده استگونه چهی
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Abstract 

Designing Low Earth Orbit (LEO) navigation constellations 

necessitates a critical trade-off analysis between service quality (e.g., 

GDOP), availability, and physical constraints. This paper challenges the 

paradigm of traditional symmetric configurations by introducing an 

optimization-based framework for an asymmetric 28-satellite 

constellation tailored for regional navigation over Tehran. We aim to 

quantify the inherent conflict between navigation performance, service 

uptime, and the operational limitations of communication 

hardware.The design is cast as a large-scale, 84-variable optimization 

problem, solved via a hybrid Genetic Algorithm-Sequential Quadratic 

Programming (GA-SQP) optimizer to determine the optimal orbital 

elements. Performance was benchmarked across three scenarios: a 

highly constrained case (GDOP < 5 and 1200 km antenna range) yielded 

only 560 seconds (0.65%) of daily service. Relaxing these constraints to 

only four-satellite visibility boosted availability to 6850 seconds (7.9%). 

An intermediate scenario, enforcing GDOP and visibility without the 

range limitation, achieved 3930 seconds (4.5%) of high-quality 

service.The results unequivocally identify antenna range as the 

dominant bottleneck for regional LEO navigation services. This 

quantitative analysis underscores a fundamental performance trade-

off, offering crucial insights for architects of next-generation satellite 

systems to inform decisions on constellation geometry and hardware 

selection. 
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 چکیده 

  ل ی و پتانس  هانهیکاهش هز  لیبه دل(  LEO)   نیزم  نییدر مدار پا  ی ناوبر  ی ا ماهواره  ی ها منظومه  یطراح

بالا،   دقت  با  خدمات  رو  قرارگرفته  ی اندهیفزا  موردتوجهارائه  برخلاف  بر    ی کردهایاست.  که  متداول 

عملکرد    توانندمیشده    ی سازنهینامتقارن و به  ی های، طراحدارندتکیهمتقارن )مانند واکر(    ی ها ی کربندیپ

در  (،  GDOP)مانند    سیسرو  تی فیک  انی، توازن محال بااینارائه دهند.    ی اپوشش منطقه  ی برا  ی بهتر

 کی)مانند برد آنتن(    یکیزیف  ی ها تیچهار ماهواره( و محدود  یدسترس  یزماندسترس بودن مداوم )هم

طراح ا  ماندهباقی   یاساس  یچالش  به  کیمقاله    نیاست.   یامنظومه  ی طراح  ی برا  ی سازنهیچارچوب 

. دهدمیمنطقه تهران ارائه    ی جهت ارائه خدمات برا   LEOدر مدار    ی ماهواره ناوبر  2۸نامتقارن متشکل از  

و    سیزمان در دسترس بودن سرو  ،ی ناوبر  تیفیک  انیم(  trade-offتقابل )   یکم  یابیارز  ،یهدف اصل

  ۸4با    اسیمقبزرگ  ی سازنهیمسئله به  یکآنعنوبه  یاحاست.مسئله طر  یمخابرات  ی هاآنتن  یکیزیف  ودیق

  سازنهیبه  کیمسئله، از    نیحل ا  ی شده است. برا  یبند ماهواره( فرمول   2۸  ی برا  ی مدار  ی )پارامترها   ریمتغ

متوال  ی زیربرنامه-کیژنت  تمیالگور  ی دیبریه دوم  گرد(  GA-SQP)   یدرجه  قابل  دیاستفاده    ت یکه 

در    نهی. عملکرد منظومه بهکندیم  بیرا ترک  یمحل   قیدق  ییهمگراجواب و    ی گسترده فضا  ی جستجو 

برد    تیو محدود  ۵کمتر از    GDOP  رانهیگسخت  دی( ق1شد: )   لیو تحل  ی ساز هیمجزا شب  ی ویسه سنار

ق2)   لومتر،یک   12۰۰آنتن   )   یدسترس   یزمانصرفاً هم  دی(  و  ماهواره،  ق3چهار  و    GDOP  یب یترک   دی( 

ساعته نشان داد که در    24بازه    ک یدر    لیتحل  جی برد آنتن. نتا  تیمحدودچهار ماهواره بدون    یدسترس

و برد    GDOP  دقی  حذف  با.  است(  ٪۶۵/۰)   هیثان  ۵۶۰تنها    قبول قابل  یدهس یاول، زمان سرو  ی ویسنار

  یناوبر  تیفیاما ک  افت،ی  شافزای(  ٪9/7)   هیثان  ۶۸۵۰به    ی ر یچشمگ  طوربهزمان    نیدوم(، ا  ویآنتن )سنار

سنار  نیتضم نما  ی وینشد.  که  عمل  کی  انگریسوم،  سرو  یتوازن  زمان  بالا    باکیفیت  یدهسیاست، 

 (GDOP<5  )  برد آنتن    تیکه محدود  دهدمینشان    وضوحبه  ها افتهی.رساند(  ٪۵/4)   هیثان  393۰را به

اصل  ،یمخابرات سرو  یگلوگاه  زمان  کاهش  است.    ی امنطقه  LEO  ی ناوبر  ی ها منظومه  یده سیدر 

اما تقابل شد  ی هاحلراه   افتنینامتقارن، هرچند قادر به    نه یبه  ی هایطراح  ان یم  ی دیکارآمد هستند، 

ا  گنال یس   تیفیک دارد.  آن وجود  بودن  در دسترس   ی برا  ییراهنما  عنوانبه   تواندیم  یکم  جینتا  نیو 

 ها عمل کند آنتن یمنظومه و فناور یدر انتخاب معمار  یآت ی ا ماهواره ی هاستمیطراحان س
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 مقدمه  -1

لئو و   ی مااهواره در مادارهاا  قیسااااخات و تزر  ناهیکااهش هز

 ی هااشاااده اسااات کاه طرح  نیارائاه خادماات بهتر بااعا  ا  ی توانمناد

و اجرا    یطراح  ی برا  ی بزرگ اقتصااااد  ی هاایتوسااام کم اان  یفراوان

 ی ارهاایادر مادار لئو  ارائاه بشاااود. در مع  ی نااوبر  ی امنظوماه مااهواره

که تاکنون وجود داشاته اسات پارامتر  ی ناوبر  ی هادر منظومه یطراح

GDOP  ی ها بوده اسااات کاه منظوماه نیامر ا نیا لیابوده اسااات دل  

  گرفتندیدر مدار مئو قرار م  شدندیم  ییو اجرا  یکه طراح  ی اماهواره

را   نیاز مسااااحات کره زم  یمین  توانادیهر مااهواره م  کاهی نحوباه

چهار  یدسااترساا  یزمانمساائله هم لیدل  نیپوشااش بدهد به هم

 یکه در مدر لئو به طراح  یزمان اینداشاته اسات  اما آ تیماهواره اهم

 کند؟یصدق م زیمسئله ن نیپرداخته شود ا ی امنظومه ماهواره

منظوماه    ،ی امنظوماه مااهواره  یطراح  ی برا  ی هااتلاش  نیاول

اروپاا در   ی برا  ی امنظوماه مااهواره  نیبوده اسااات ا INES  ی امااهواره

به الزامات    یابیدساات  INES یاساات هدف کل شاادهیمدار لئو طراح

 ی هاااز جنباه  یکیاسااات    شااارونادِیپ  ی باا اجرا  یرنظاامیغ  ی هوانورد

باار کم  INESنوآوراناه   و کم  ناه،یهزارائاه   2۰مصااارف )جرم کم 

  ین یزم  کنیامر با اسااتفاده از شاابکه ب  نی( اساات. اوات ۵  لوگرم،یک

  یهاا از چراغ  ی امتشاااکال از شااابکاه  یخواهاد بود. دوم  ریپاذامکاان

اسات که در سارتاسار   یسااعت اتم  کیشاامل   هاآناز  یبرخ  ،ینیزم

جاانباه را باه  و برد هماه ی بنادزماان گناالیاناد و ساااشااادهپخش نیزم

برد در زماان   ی تاا محمولاه رو  دهادمیاجاازه    نی. ادهنادیم  هاارهمااهوا

 ییبالا   اریعرشااه گذراندن ماهواره و زمان با دقت بساا ی و رو یواقع

، در حال 199۰، از سااال  Alenia Aerospazio[.  1]  محاساابه شااود

اسات که  دیجد ی ناوبر ی امنظومه ماهواره  ییمطالعه امکان شاناساا

هماه کااربران    ی ( براRNP)  ازیاموردن  ی وبرعملکرد ناا  دییاقاادر باه تا 

 رایمعطوف شاده اسات، ز ییهوا ی به کاربران فضاا ژهیاسات. توجه و

اسااات و    رانِیساااختگ  اریبسااا مایالزامات دقت در مراحل فرود هواپ

.منظومه  ساتیموردنظر ن  RNP  نیموجود قادر به تضام  GPS  ساتمیسا

( در LEO)  نیزم  نییمااهواره در مادار پاا  7۵باا    دیاجاد  ی امااهواره

درجه  ۶۶مشاتر  حدود   بیو شا  ی لومتریک  27۰۰ارتفاع مشاتر   

دقت، در دساترس  یعنی) RNPبا    تواندیم نیاسات. ا  شادهییشاناساا

 .[2مطابقت داشته باشد ] CAT I( تا فرود یک ارچگیبودن، تداوم و  

موضوع    نیا  ی بر رو   قیاز تحق  زین   انه یمنطقه خاورم  ی کشورها

نشده   یاتیح روغافل  بر  کار  حال  در  و  منظومه   ی هایطراح  ی اند 

به   ی ناوبر لئو  با   هاآن هستند    هیترک  ی برا  ی اصورت منطقهدر مدار 

طر   یطراح طراح  STKافزار  نرم  ق یاز  سع  یو  ساخت   یوالکر  در 

 .[ 3هستند ] یمحل ی منظومه ناوبر

ناوبر  2۰23سال    در موردتوجه   شیازپش ی ب  هیفضاپا  ی مسئله 

از تعداد   یناش  GNSS  سیقرارگرفته است با توجه به مشکل قطع سرو

مدار   ی هاماهواره   ده، یچیپ  ی هام یموجود در مح   ی ها ماهواره  ی ناکاف

کنند.    لیطور مؤثر تکمرا به   GNSS  توانندمی (  LEO)  نیزم  نییپا

 ریت خ  ی ناشناخته و خطا  ی اماهواره  عت سا  ی بردن خطا نیاز ب  ی برا

همبستگ  ی جو مشاهدات    ییفضا  یبا  چارچوب   کی،  LEOدر 

زم(GNSS-D- LoeGNSSی ناوبر مدار    نییپا-لیفرانسید  نی(( 

 یساز نه یشامل به   یامنظومه ماهواره   ی[. طراح4]   است  شنهادشدهیپ

قادر به   کیکلاس  یلیحل تحلو چند هدفِ است و راه  ی چند پارامتر

پ یچن موضوع  استین  ی اده یچین  در  طراح   کی منبع    نی.   یروش 

ماهواره  الگور  LEO  ی امنظومه  با  هدفِ  ( GA)  کیژنت   تمیچند 

  یا دو منظومه ماهواره   یطراح  ی را برا   یو چارچوب  کند ی م  شنهاد یپ

GNSS-R LEO   م ماهواره   کندی ارائه  »منظومه  عرض   ی اکه 

طوفان  ی برا   تر«نییپا  ییایجغراف منرصد  در  و   ییاستوا  اطقها 

ماهواره براشوندی م  دهینام  «یجهان  ی ا»منظومه   یریگاندازه  ی . 

قابلیجهان  کیزی ژئوف  ی پارامترها س س،  صورت   تی .  دو  هر  رصد 

ازنظر تعداد نقاط پرتاب، زمان پوشش    شدهیطراح  ی ا منظومه ماهواره 

بازد  ییفضا زمان  برا   دیو  طراح   GA  ییکارا  یبررس  ی مجدد   یدر 

که دو  دهدمی نشان  ج ی. نتاشودی م  یابیارز  LEOی اره منظومه ماهوا

ماهواره مقاد  شدهیطراح  LEO  ی امنظومه  دارا  ریبا  تناسب   یتابع 

مدار  ی کربندیپ رصد  نه یبه  ی پارامتر  عملکرد  در  و  از   ی هستند 

ماهواره  م  CyGNSS  ی امنظومه  عمل  بهتر  [.  ۵]   کنندی موجود 

دفاع   تیو امن   یمل   قتصادبا ا  ی منظومه ماهواره ناوبر  داریعملکرد پا

بر عملکرد  یکم ریدو ماهواره ت ث ای  کیهر  یمرتبم است. خراب یمل

ماهواره  یکل افزا  ی جهان  ی ناوبر   ی هامجموعه  با  و  تعداد    شیدارد 

ماهوارهشکست  ی هاماهواره منظومه  بودن  دسترس  در   یاخورده، 

 ۵که شکست    دهدمی نشان    ی سازهی شب  جی. نتاابدییکاهش م   ی ناوبر

را   ی ناوبر  ی ادر دسترس بودن منظومه ماهواره  یجهان  ی ماهواره ناوبر

کاهش    71به   ماهواره   دهدمی درصد  منظومه   یبیترک  ی ناوبر  ی ا و 

کند. ارتفاع   یابیدرصد باز  97از    شیدر دسترس بودن را به ب  تواندی م

 یمنظومه ناوبر   یعملکرد کل   برنییمدار پا   ی هاماهواره  ب یو ش  ی مدار

 [. ۶] گذاردی م  ریت ث یبیترک



 ی فتح  و  یآدم   ،یجعفر ی، مهدیکوثر 

 
 

بهGNSS)  ی اماهواره  ی ناوبر  ی جهان  ستمیس سرعت  ( 

کاربردهادرحال و  و تحق  ی توسعه است  در   یعلم  قاتیبازار مرتبم 

بزرگ در   ی ااست. مطالعات بر اساس منظومه ماهواره  شیحال افزا

. پوشش  اندشده لیتبد   یقاتی( به کانون تحقLEO)  ن یزم  نییمدار پا

ماهواره  یجهان  ی هاماهواره  یوابستگ  تواندی م  LEO  ی امنظومه 

  نیی را کاهش دهد و دقت تع  نینظارت بر زم  ی هاستگاهیبه ا  ی ناوبر

مقاله،   نیرا بهبود بخشد. در ا   ی ناوبر  ی هاماهواره (  POD)  قیمدار دق

ماهواره منظومه  با   ۶۰و    3۰،  12)با    LEO  ی اما  همراه  ماهواره(، 

ا  ی هاداده شب  ین یزم  ی هاستگاه ی رصد  ت ث  شودیم  ی سازهیرا   ر یتا 

س   LEO  ی هاماهواره دقت   یجهان   ی ناوبر  ی اماهواره   ستم یبر 

BeiDou-3) (BDSرا بررس ))کنند. ازنظر دقت    یPOD   آن با استفاده

داده ماهواره  شدهی سازه یشب  یمشاهدات  ی هااز  و   LEO  ی هااز 

تع  ، ینی زم  نگیتوری مان  ی هاستگاهیا  یبرا   ک ارچهیمدار    ن ییما 

نشان   هاافته ی.  می کنیم  لیوتحلهیرا تجز  BDS-3و    LEO  ی هاماهواره

تنها با استفاده از هفت   BDS-3  ی بعدسه  ی که دقت مدار  دهدمی 

است و پس از اضافه کردن منظومه   dm  ۵1/9  ینیزم   شیپا  ستگاهیا

  شیاست. با افزا  افتهیبهبود  ی متریسانت   کیتا سطح    LEO  ی اماهواره

آن بر بهبود دقت    ری ، ت ثLEO  ی امنظومه ماهواره  ی هاتعداد ماهواره

 یجهان   ی ناوبر  ی اماهواره   ی ها[. منظومه7]  ابدیی کاهش م  جیتدربه

  نیی مدار پا  ی هاماهواره  ی داپلر برا  ی هاحل( راهGNSSچندگانه )چند  

تحلLEO)  نیزم اگر  شوندی م  لی(   ی مکان   تیموقع  یب یتقر  حلراه. 

 ر ییساعت تغ  رییماهواره و تغ  قیدق  ییجابجا  توانیموجود باشد، م 

 توان ی را م  تیساعت را با استفاده از چهار ماهواره محاسبه کرد. موقع

ماهواره   از هفت  استفاده  زمان محاسبه   شتری ب  ایبا  ارائه  در صورت 

بر   هیدر ثان متریل یسرعت متوسم در سطح م ای قیدق ییکرد. جابجا

 . [۸انباشته فاز حامل است ]  ی های ر یگاساس اندازه

ا  در در  اهم  رانیحال حاضر  به  توجه  با  ناوبر  تیهم   یمسئله 

  LEO  یصورت فلک  کی  یصورت گرفته است  طراح  یمختلف  ی کارها

برا ماهواره هدف دست   ی ناوبر  س یسرو  ی را  تعداد  به    یابیبا حداقل 

  ت یبا استفاده از محدود  از ین  نیا  ۶( کمتر از  DOP)  قیدق  ی سازقیرق

که در   شودی در مدار محقق م  شدهفیتعر  ش یپرتاب از پ  هینقل   لیوسا

درجه   ۵۵  ی مدار  بیش  ی و برا  لومتریک  ۵۰۰  ی ارهی دا   ی ارتفاع مدار

منجر به    ی هالیوتحلهیشده است بر اساس تجز انجام  یاست. طراح

ا  یبرا  ی سازنه ی به در  ماهواره  تعداد  برا  نیحداقل  برآورده    ی مدار، 

 یهاتیو مطابق با محدود  ی عملکرد ناوبر  یالزامات برا  هیکردن کل

تجز مدار.  و  پرتاب  به  منظومه   ی متعدد  ی هالیوتحلهیمربوط  به 

ماهواره    1۸مدار با    1۸شده است.در  ماهواره انجام   324با    ی اماهواره

 DOPرا در    7/4عملکرد    یطراح  نیاست. ا  شدهلیدر هر مدار تشک

 . [9] دهدمی نشان 

( امکان  LEO)  نیزم  نییمدار پا  ی هاتعداد ماهواره  عیسر  شیافزا

 یبندو زمان  ی ناوبر  ،یابیتیموقع  ی برا  یاختصاص  ی ها گنال یارسال س

(PNTتوسم م مور )ی اماهواره  ی هاتی  LEO  اگرچه کند یم  جادیرا ا .

سال  ز  ری اخ  ی هادر  مزا  ی اد یتوجه  در     LEO  ی هاماهواره  ی ایبه 

است،    PNT  ی برا  زین  LEOمتراکم    ی اماهواره  ی هامنظومه شده 

.  دهندیرا ارائه م نیزم   یاز جو فوقان  ی فردمنحصربه   ی های ریگاندازه

ا  اریبس  LEO-PNT  ی هامنظومه   ی ایمزا در  برا   نیمتراکم   یکار 

 یمحتوا  ی های ریگبالقوه استفاده از اندازه   ی دستاوردها  لیوتحلهیتجز

بهTECالکترون کل ) از مندست (   یبرا  LEO-PNT  ی هاظومه آمده 

 یها[. منظومه 1۰]   شودی م  یبررس  ی بعدسه   ونوسفری  ی ربردار یتصو

LEO  ی ناوبر  ، یابیتی موقع  ی برا  ( و زمانPNT که به ،) طور خلاصه

از   توانندمی   شود،ی م  دهی نام  LEO-PNTعنوان  به استفاده مجدد  با 

با    ا ی(،  SoOفرصت )  ی هاگنال یعنوان سموجود به  ی ا منظومه ماهواره 

هدف    ی شده برا  ی ساز نه یبه   LEO  دیجد  ی اساخت منظومه ماهواره

 . [ 11ساخته شوند ]  یابیت یموقع

متوسم و ژئوسنکرون به    ی در مدارها  ی اماهواره  ی ناوبر  منظومه

زم بالا چرخندی م  نیدور  ارتفاع  وس  هاآن  ی .  فراهم   یعیپوشش  را 

منطقه   کند،ی م پوشش  به  فقم  اگر  است    ازین  ی اکه  ممکن  باشد، 

طراح   کیباشد.    یاضاف ماهواره  ی برا  یطرح    یناوبر   ی امنظومه 

 ی هاطرح مدت   نیشنهادشده است. ایپ   نی زم  ن ییدر مدار پا  ی امنطقه 

طولان م  ی پوشش  ارائه  رق   کندیرا  با   ق ی دق  یهندس  ی ساز قیکه 

(GDOPگ به  توجه  با  پ  ی هارنده ی(  عرض   شدهفی تعر  شیاز  در 

م  انه یم  ییایجغراف ماهوارهشودی مشخص  منظومه   یشنهادیپ  ی ا. 

پارامترها  یمختلف   یهاب یترک  ی برا قابلاندشده فیتعر  ریز  ی از    تی : 

تعداد   رنده، یگ  ییا یتکرار، عرض جغراف  ی نی زم  ریمس  ی ریپذ  سهیمقا

 . [ 12] یداخل ی اماهواره  شی ها و آراماهواره

 ی جهان  ی ناوبر  ی اماهواره  ی هامنظومه   ی برا  یلیتکم  ی هاحلراه

موردتقاضا قرار    شتری روز بروزبه  (GNSS( )MEO)  متوسم  نیمدار زم

موقع   رندیگی م بتوانند  در   ک ارچهی  یابیت یتا  در سرتاسر جهان،  را 

همچن  ی فضا و  سنار  ن یباز  افزا  ،یداخل  ی وهایدر  با  مقابله    شی و 

در    داتیتهد ا  GNSSتداخل  از  تا  دو  باندها  باشند.    نی داشته 

  ن ی زم  نییمدار پا  یفلک  های به صورت  توانندمیمکمل    ی هامنظومه 

(LEOو منظومه )ی نی دوربرد زم  اءیاش   نترنت یا  ی ها  (IoTتک )کنند   ه ی
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  ی ابیت یموقع  ی هاحلهستند. راه   عیسر  شرفتیکه هر دو در حال پ

مبتن چن  یمستقل  مکمل    ییهادستگاه   نیبر  هستند،   GNSSکه 

شرا  توانندمی  س   یطیدر  ت ث به   GNSS  گنال یکه  تحت   ریشدت 

باشد،   دی ها و اس وفرها، مفکننده مانند مختل رد،یگیها قرار متداخل

 ی هاگنال یاز س   GNSS  ر یو غ  GNSS  ی بیترک  ی هاحلراه  کهیدرحال

LEO    وIoT  کنندی فرصت استفاده م   ی هاگنال یعنوان سبه   ینی زم .

در ط  یابیدستقابل   یابیت یموقع  تدق  تواندی م از   ی اگسترده  فیرا 

 . [ 13بهبود بخشد ] وهایسنار

بر نانو ماهواره    یمبتن  ی امنطقه   ی ناوبر  ی اماهواره  ستمیس  کی

پرتاب،   ی هانهیتوجه هز(، با کاهش قابل LEO)  نیزم  نییدر مدار پا

مقاله   نیا  ن،یدر نظر گرفته شود. بنابرا  تواندیم  ،ی ساخت و نگهدار

توسعه   به  کی باهدف  طراح  ی سازنهیروش  ماهواره   ی و    یامنظومه 

LEO    هیاول  جیشده است. نتاانجام   کیژنت  ی هاتمیالگوربا استفاده از  

شامل    نیا مدار    2۶۸مطالعه  در  ناوبر  LEOماهواره    ی باهدف 

 لومتریک  1۰۰است.      لومتریک   1۰۰۰  یب یدر مسافت تقر  ی امنطقه 

جغراف  یمساحت مختصات  مرکز  م3۰،  3۰]  ییایبا  .عملکرد باشد ی [ 

 رد، یگیقرار م  یردبررسمو  ی سازه یبا استفاده از شب  ی ا منظومه ماهواره 

 ق ی دق  یو  دقت هندس   ی نی شامل زمان پوشش کل، زمان بازب  یو ارقام

(GDOPاستخراج م ) شودی  .GDOP  حل است که دقت راه   ی تیکم

تع  یابیت یموقع به هندسه فضا  کندی م   نییرا  ها ماهواره   ییو صرفاً 

درحال  یبستگ به  کهیدارد.  ضر  ی سازنه یروش   کی هارمون  بیتنها 

 دان یشامل م   های ساز ه یشب  رد،یگی را در نظر م   نیدوم زم  ی اه یناح

تابش خورش  ی اهیناح  ی هاکیبا هارمون   نی زم  یگرانش  ،ی دی و فشار 

 . [ 14است ]  ی قمر گرانشیاغتشاشدرگ و 

را توسعه   یافتهتعمیم  GDOP  وتحلیلتجزیه  کی  [1۵مرجع ]  در

داپلر کاذب و حامل   فتیش  ی هازمان با دادههم   تواندمی که    دهدمی 

  نده،یآ  ی هادر سال   LEOماهواره    ی اد یاستفاده شود. با پرتاب تعداد ز 

در   ی ناوبر  ی برا  توانندمیکه    ی ادیز  ی هاگنال یس شوند  استفاده 

مختلف   ی اماهواره  ی هادسترس خواهند بود. مناسب بودن منظومه 

است که   شدهنیتدو  ییاست. رهنمودها  شدهیبررس  یابیجهت  ی برا

تع چگونگ  نیی به  و  تجز  یزمان  از  مؤثر   GDOPلیوتحلهیاستفاده 

  ن یزم  نییمدار پا  ی ها. استفاده از ماهوارهکند یکمک م  افتهیتوسعه

(LEOبرا سرو  ی (  عملکرد  موقع  ی ناوبر  ی هاسیبهبود   یابیت یو 

محبوب   یقاتیموضوع تحق  کیبه    یجهان  ی ناوبر  ی ا ماهواره   ستمیس

  NSGA-III  ی سازنه یبه   تمیمطالعه، از الگور  نیاست. در ا  شدهلیتبد

 یامنظومه ماهواره   1۸۶و    177از    ی بی ترک  ی کربندیدو پ   یطراح  ی برا

مدار   -BeiDou)  ی اماهواره  ی ناوبر  ستمی س  تیتقو  ی برا  LEOدر 

BDSا ت ث  ستفاده(  تحت  ماهواره   افتهیشیافزا  ر یشد.   یامنظومه 

( به GDOP BDSدقت )  یرقت هندس   یجهان  نیانگیم  ،ی سازنه ی به

 1/1به کمتر از    4/2از    GDOPو حداکثر    افتی  کاهش  ۸/۰  ±  1/۰

تقو1۶]   افت ی  کاهش(  کاهش  2/۵4٪) اساس   ی هوانورد  تی[.  بر 

پا  ی هاماهواره سال LEO)   نی زم  نییمدار  در   ک یبه    ریاخ  ی اه( 

تبد  داغ  طراح  شدهلیموضوع  ماهواره   ی مدار  یاست.   یامنظومه 

تجز  LEO  تیتقو ضرور  هاآنعملکرد    لیوتحلهیو   یبرا  ی مسائل 

 یبرا   LEO  ی ااست. منظومه ماهواره  LEO  تیتقو  ی هاتوسعه منظومه 

 یناوبر  ی اماهواره   ستم یکه س   اندشده یطراح  تیمحدود  نیبا ا  ی ناوبر

(BeiDouر حالت  ا(  ترک  ی هادر  و  ابتدا،   تیتقو  یبیمستقل  کنند. 

  شی مختلف کار افزا   ی ها( در حالتDOP)  قیرقت دق  ریمحاسبه مقاد

برخ دوم،  است.  شده  منظومه   ی عدد  یهای سازه یشب   ی مشتق 

. بر شودی مختلف انجام م  ی هاب یبا ارتفاعات و ش   LEO  ی اماهواره

طراح منظومه  من  شده،یاساس  در  پوشش  و   یمعمول  اطقعملکرد 

تجز  یجهان  DOP  ریمقاد م   لیوتحلهی مورد  منظومه   رد،یگیقرار 

مدار  ی اماهواره ارتفاع  با   لومتر،یک  1۰۰۰  لومتر،یک  ۵۰۰  ی مناسب 

 . [17] شودی استخراج م لومتریک  2۰۰۰و  لومتریک  1۵۰۰

ناوبر  تیاهم نحو  ییفضا  ی مسئله  امروزه    ی به  که  است 

کسب    ی عرصه برا  نیدر حال وارد شدن به ا  ز ین  یخصوص  ی های کم ان

 یکیاستراتژ  تیبا توجه به اهم  ز ین  رانیهستند. کشور ما ا  یمنافع مال 

 یهاسامانه  جادیو ا  یطراح  ی بر رو  ی گذاره یموضوع در حال سرما  نیا

مسئله پرداخته خواهد   نیا  ت یبه اهم  عموضو  ن یهم  ی است برا  ی ناوبر

 تم یالگور  قیدر مدار لئو از طر ی ناوبر ی امنظومه ماهواره  یو با طراح

 سازنه ی به

 GA-SQP  ی ارهایمع  یبه بررساا GDOP  دسااترس   یزمانو هم

 چهار ماهواره پرداخته خواهد شد.

 

 پوشش ماهواره -2

در    ی اماهواره  ی هاکه در بخش قبل گفته شد منظومه   طورهمان

زم  ۵۰  ی تا حت  توانندمیمئو    ی مدارها از مساحت  ن  نیدرصد    ز یرا 

مدارها در  اما  دهند  ا  ی پوشش  به  نیلئو  پمقدار  کاهش   دای مراتب 

 خواهد کرد.



 ی فتح  و  یآدم   ،یجعفر ی، مهدیکوثر 

 
 

 
 تفاوت سطح پوشش در مدار لئو و مئو  (:1) شکل

 

توان تفاوت مساحت پوشش دو ماهواره ( می1)   در شکل شماره

در  اولیه ت ثیر پارامترهای   منظوربه در مدارهای لئو و مئو را دید.  

، یک تحلیل حساسیت بر روی یک پوشش دهیمداری بر عملکرد  

تغییر  ت ثیر  تحلیل،  این  در  انجام گرفت.  منظومه  از  منفرد  ماهواره 

میل بر زمان دسترسی به ایستگاه زمینی هدف    مداری و زاویه  ارتفاع

گرفت  موردبررسی)تهران(   از سطح   12۰۰تا2۰۰)از    قرار  کیلومتر 

 ۶۰۰کیلومتر به    ۵۰۰زمین(. نتایج نشان داد که با افزایش ارتفاع از  

افزایش می تقریبی  میزان  به  ماهواره  زمان دسترسی  یابد. کیلومتر، 

 سطح زمین است  برماهوارهتر شدن ردپای  این افزایش به دلیل بزرگ 
]18[ . 

  یماهواره  های منظومه به طراحی    ]24  ،23[  همچنین در مراجع

که وجود   ای نکته است اما    شده پرداختهبه دو پیکربندی واکر و استار  

سناریوهای  با  و  است  بوده  تقارن  اصل  اساس  بر  طراحی  این  دارد 

عمل   بدون  و  در   سازی بهینه مختلف  آنالیز حساسیت  و  بررسی  به 

 است.  شدهپرداختهصفحه مداری و زوایه میل 

است، اما    شدهانجاماگرچه این تحلیل برای یک ماهواره منفرد  

توان انتظار داشت که رفتار مشابهی در مقیاس کل منظومه نیز  می 

منجر به افزایش    طورکلیبهمشاهده شود. یعنی افزایش ارتفاع مداری،  

، حالبااین پوشانی و بهبود زمان دسترسی کل منظومه خواهد شد.  هم

)شامل   منظومه  بر روی کل  ت ثیرات  این  و کمی    2۸تحلیل جامع 

( با پارامترهای دیگر، Trade-offsماهواره( و بررسی موازنات طراحی )

است    توجهیقابل های گسترده و منابع محاسباتی  سازی نیازمند شبیه 

برای تحقیقات  یکآنعنوبه و   گردد. آتی پیشنهاد می   مسیر کلیدی 

تخاب پارامترهای مداری را که این تحلیل مقدماتی، اهمیت بالای ان

 سازد. تر می، برجستهاندشده بهینه GA-SQPتوسم الگوریتم  

ناوبری بر اساااس معیارهای مختلفی با   ای ماهوارههای  منظومه 

های پرتاب، میزان هزینه و دسترسی به مدارهای توجه به محدودیت

ای  های ماهوارهبرای طراحی منظومهشوند.  مختلف در نظر گرفته می

کنناد یکی از این معیاارهاای از معیاارهاای مختلفی اساااتفااده می

 است. GDOPمورداستفاده 

 

 GDOP معیار -3

نشئت  که  است  هندسی  مفهوم  یک  سیستم  جیداپ  از  گرفته 

ناوبری لورنس است که برای تعیین موقعیت یک نقطه لازم است که 

ی آرایش این  حداقل سه ماهواره آن نقاط را پوشش دهند. حال نحوه 

گذارد و یک خطایی را ایجاد ها بر روی دقت موقعیت ت ثیر می ماهواره

کمتر باشد به این مفهوم است که   GDOPکند. هرچقدر مقدار  می 

مناسبی  دقت  با  موقعیت  تعیین  و  است  بهینه  موردنظر  آرایش 

 گرفته است. انجام

 (1) 
( )

( )

Output Loction
GDOP

Measured data

 −
=

 − 
شاود که صاورت کسار تغییرات ( بیان می1در فرمول شاماره )

صااورت گیری شااده هساات که بههای اندازهمکانی و مخرج آن داده

که برای به دسااات آوردن مقدار   شاااود.ماتریسااای نمایش داده می

GDOP   لازم اساات که یک بردار واحد را از گیرنده تا چهار ماهواره

 ( را تشکیل داد.2در نظر گرفته و س س ماتریس در فرمول شماره )

 

 (2) 

1 1 1

1 1 1

2 2 2

2 2 2

3 3 3

3 3 3

4 4 4

4 4 4

( ) ( ) ( )
1

( ) ( ) ( )
1

( ) ( ) ( )
1

( ) ( ) ( )
1

x x y y z z

R R R

x x y y z z

R R R
A

x x y y z z

R R R

x x y y z z

R R R

− − − 
− 

 
− − − 

− 
 =
 − − −

− 
 
 − − −

− 
  

بردار واحد از گیرنده   Aسااه مقدار اول در هر ردیف از ماتریس  

بردار   [x y zدهناد. کاه در این فرمول ]تاا آن مااهواره را نشاااان می

اندازه این هم Rمکان ماهواره و دیگری بردار مکان گیرنده اسااات و 

 شود:( تعریف می3) با فرمول شماره Qس س ماتریس  فواصل است.
 (3) 1( )TQ A A −= 

ناامعلوم    ی زهااینو  انسیاکووار  سیاز مااتر  یبیتقر  Q  سیمااتر

  ک یبا گشاتاور دوم درجه بیتقر نیشاده اسات. ا ی ریگاندازه ریمقاد

(First Order Second Moment FOSMروشااا کااه    یبرا  ی( 

 آمده است.دستاست به تیبه عدم قطع یمقدارده



 (GA-SQP)  تمیالگور نهیبه یدر مدار لئو با طراح یبرد آنتن مخابرات تی چهار ماهواره با محدود ی دسترس یزمانو هم  GDOPاریتفاوت مع 
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 (4) 

 

2

2

2

2

x xy xz xt

yx y yz yt

zx zy z zt

tx ty tz t

Q

   

   

   

   

 
 
 =
 
 
   

 (۵) 2 2 2 2 ( )x y z tGDOP trace Q   = + + + =  

 

ها را داپ ماهوارهتوان جیمی   درنهایت(  ۵)  و در فرمول شماره

 هرلحظه در    هاماهوارهبا تعیین موقعیت    توانمی حال    آورد.  به دست

هندسی   تعدیل  هدف  نقطه  به  دسترا    هاآن نسبت  و   آورده  به 

 . ردیگیمناوبری به شکل دلخواهی صورت  نیامشخص شود 

 

 
تعدیل هندسی دقت ضعیف  باعثآرایش هندسی نامناسب که (:2) شکل

 شود می 

 

شکل  طورهمان در  چینش  2)  که  آرایش  است  مشخص   )

 روی انجام مسئله ناوبری یک مسئله حائز اهمیت است.  برماهواره

 
تواند تعدیل هندسی  ها که می آرایش هندسی مناسب ماهواره  (:3) شکل

 مناسبی را ارائه کند. 

 

ها در مدارهای که ماهواره   درزمانیگفته شد    قبلاًکه    طورهمان

بالا قرار داشته باشند و بتوانند نصف کره زمین را پوشش بدهند نحوه  

 آرایش است که اهمیت بیشتری خواهد داشت.

 

 چهار ماهواره دسترسی زمانی هم -4

حداقل چهار   دیبا  ی حل مسئله ناوبر  ی که گفته شد برا  طورهمان

به  بتواند  هم ماهواره  دسترسصورت  تارگت  نقطه  به  داشته    یزمان 

ندارد   ی از زمان دسترس  یدرک  GDOP  اریشد که مع  دهیباشند و  د

صورت به   توانندمیها است که چقدر  ماهواره   ی بند  شی و تنها شکل آرا

زمان دسترس به  اگر  دهند. حال  پوشش  را  تارگت  نقطه    ی پراکنده 

 ر یی تغ  تواندی م  ی انگاه شود چگونه منظومه ماهواره  اریمع  یکآنعنوبه

موضوع ابتدا به استخراج روابم پرداخته خواهد شد.   نیا  ی کند. برا

است    ی اکردن برد آنتن ماهواره   دایکه وجود دارد پ  ی امسئله   نیاول

 توان یکه قرار دارد م  یو ارتفاع  تنبسته به نوع آن   رود،ی که به کار م 

زمان پوشش را به ارمغان آورد    شتری ب  تواندیکه م  ی اهواره برد آنتن ما

حالت خود   نیرا به دست آورد. اگر فرض شود که نوع آنتن در بهتر

  ستگاه یماهواره به ا یدسترس  ی او در نقطه  نیکرل زم   لیوجود به دل

موضوع فارغ از مسئله نوع آنتن است و به    نیا  شودیموردنظر قطع م 

دارد. حال با توجه به ثابت بودن ارتفاع و آنتن    ی ارتفاع ماهواره بستگ

م  یزمان  نیشتریب  نهی به ماهواره  دست    تواندی که  به  بدهد  پوشش 

 . دیآی م

 
 مساحت پوشش ماهواره نسبت به ارتفاع    (:4) شکل

 

ی بین مسااحت پوشاش و ارتفاع ماهواره ( نیز رابطه4) در شاکل

 توان دید.را می



 ی فتح  و  یآدم   ،یجعفر ی، مهدیکوثر 

 
 

 
 مساحت پوشش ماهواره نسبت به ارتفاع   (:5) شکل

 

می  س س  چهار  و  حرکت،دسترسی  معادلات  تعیین  با  توان 

 را انجام داد.  سازی شبیه ماهواره و فرمول تعدیل هندسی دقت 

 (۶) 
2

cos
(1 )

sin
1 cos( )

0

a e
r

e






 
−  

=
 +
  

 

بیضاویت   eنیم محور اصالی مدار ماهواره و   aکه در معادله بالا 

 نیز آنومالی حقیقی ماهواره است. ومدار است 

 .آورد دست به را سرعت توانمی( ۶) رابطه از گیری مشتق با

 (7) 
2

sin

cos
1

0

na
v e

e





− 
 

= +
 

−
    

 :آیدمی دست به چنیناین n( 7) رابطه در که

 (۸) 2
n

T


=

 
 رابطه از خود که. اساات  ماهواره تناوب  دوره  T (۸) رابطه در که

 .شودمی استخراج( 9)

 (9) 
3

2
T

GM

a


=

 
 جرم   هم M و  است  جاذبه  جهانی  ثابت G (9شماره)  رابطه  در  که

 اما  است   شده ساخته  مداری   در دستگاه  روابم  حالا .است  زمین   کره

 های ماتریس  طریق  از  توانمی .  شود  منتقل  اینرسی  دستگاه  به  باید

 . داد انجام  را کار این  دوران

 (1۰) 
s c s s c c c s s s

c c s s c c c c s s c s

s s s c c

orbit

I

i i i

Q i i i

i i i

   

  

 

−  −  −  
 

=  +   −  − 
 
    

  دوران  ماتریس در  سارعت و جاییجابه  بردارهای  ضارب  با حال

 .آیدمی دست به اینرسی دستگاه در موقعیت و سرعت
 (11) orbit

xyz I xyzR Q r=
 

 (12) orbit

xyz I xyzV Q v=  

 های موقعیت   از   ماتریس  یک  دادن   تشکیل  با   توانمی   حال

  حال  این  در  پرداخت  هاماهواره   دسترسی  زمان  بررسی  به  ماهواره

 را   هدف   نقطه  ماهواره  چهار  حداقل  که  است  مناسب  ما  برای   زمانی

 . باشند داشته دسترس در

 

 GA-SQP سازبهینهالگوریتم  -5

لازم با    سازنهیمسئله به   کیبه    یمسئله طراح  کی  لیتبد  ی برا

کرد.    یطراح  ی رها یمتغ  نهیهز  ود،تابع یق  فی تعر روش   کیشروع 

 این روش  رودی حل مسائل مختلف به کار م  ی مناسب برا  ی سازنه ی به

 رد ی به کار م   ی سازنهیبه  ی که برا  کی ژنت  تمیعلاوه بر استفاده از الگور

روش محل  ریگ  ی ابر  ز ین  یخط  ی هااز  نقاط  در   زین   ینکردن 

با استفاده   تواندیقدرتمند م   تمیالگور  نی. اردیگی مورداستفاده قرار م

 یسازنه یمسئله به   ی شتریبا سرعت ب   زندیکه م  یمختلف  ی هااز جهش

 ما حل کند.  

 

  
  یهاتم یتابع که الگور  کی یو جهان  یاکسترمم محل نقاط(: 6) شکل

 د.کنی م دایرا پ هاآن سازبهینه

 

اشکال   ی دارا   ی سازنه یبه  یاتیاضیر  کیکلاس  ی هاروش دو 

عنوان نقطه را به   ی محل  نهی ها نقطه بهشرواینهستند. اغلب    یاساس

م  یکل  نهی به نظر  ن   رند یگی در  برا شروازاین  کیهر    زیو  تنها   یها 

مسائل   ی برا  سازینهبه   یتمکاربرد دارند. انتخاب الگور  یمسئله خاص

دارد.    ییجواب نها یفیتدر ک یاتیح  یمنظومه، نقش  یطراح یچیده پ

پ  ینا  یسندگاننو مطالعات  در  ارز  یشینپژوهش،  عملکرد   یابیبه 

ابتکاری   های یتمالگور برا  فرا   یها منظومه   یطراح  ی مختلف 

ها، مشاهده آن پژوهش  در[.  2۰،  19اند ]پرداخته  یمخابرات  ی اماهواره

 یی سرعت همگرا  باوجودPSO  [19  ]  یر نظ  هایییتم که الگور  یدگرد



 (GA-SQP)  تمیالگور نهیبه یدر مدار لئو با طراح یبرد آنتن مخابرات تی چهار ماهواره با محدود ی دسترس یزمانو هم  GDOPاریتفاوت مع 
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مستعد   ی،و چندوجه  یچیدهپ  یاربس  ی جستجو  ی مناسب، در فضاها

الگور  ییهمگرا هستند.  ] GA)  یک ژنت   یتمزودرس   )2۰ ،]

نشان داد   خودجواب از    ی فضا  ی در جستجو  یشتری ب  یری پذانعطاف 

برا  یکبا    یبترک  یازمندن   یی،نها  ی پارامترها  یقدق  یم تنظ  ی اما 

اهرام جیزه نیز  سازبهینه ، همچنین با الگوریتم بود یجستجوگر محل

حدس   رغمعلی است    شدهمشخصصورت گرفته است و    ای مقایسه

 ساز بهینه اهرام جیزه اما این الگوریتم    سازبهینه اولیه بهتر الگوریتم  

 ژنتیک ندارد   سازبهینهتوانایی عبور از نقاط محلی را همانند الگوریتم  

[2۰] . 

  یلبه دل  پردازد،ی م   ی منظومه ناوبر  یحاضر که به طراح  مسئله

مع غ  یاربس   یاروجود  و  پGDOP  یرخطیحساس   هاییچیدگی ، 

به مسائل    یشتری ب مخابرات  پوشش دهینسبت  مع  یصرفاً   یار دارد. 

GDOP   ینهها وابسته است و تابع هزماهواره  یبه هندسه نسب  شدتبه 

 بر تکیه ، با روازاین. کند ی م  تعددو م یز ت یمحل ی هااکسترمم ی را دارا

. در ید( انتخاب گردHybrid)  یبی ترک   یکردرو  یک  یشین، پ  یاتتجرب

الگور  یکرد،رواین براGA)  یکژنت   یتماز  گسترده    ی جستجو  ی ( 

(Global Explorationو شناسا )جواب   ی در فضا  یدبخشام   ینواح  یی

 عنوانبه   GAتوسم    شدهیافتجواب    ین. س س، بهترشودی استفاده م

الگور به  (، که SQP)  یدرجه دوم متوال  سازی ینه به   یتمنقطه شروع 

است،    یع( قدرتمند و سرLocal Exploitation)  یجستجوگر محل  یک

  ین. ایدنما  یم را با دقت بالا تنظ  ی مدار  ی تا پارامترها  شودیداده م

را   هاآن  ی هارا به کار گرفته و ضعف  یتمهر دو الگور  یای مزا  یب،ترک

 یمنظومه ناوبر   یخاص مسئله طراح   یعتطب  ی و برا  دهدمی پوشش  

LEO انتخاب م  ینهبه  ی،  الگوریتم  .شودی محسوب   سازی بهینههر 

 دهدمیرا انجام    موردنظر  سازی بهینه ن  آعملگرهای دارد که بر اساس  

به   با توجهاست برای این موضوع    برخوردار نیز اهمیت    هاآنو تعیین  

اساس یک روش   بر  اولیه  مقدار جمعیت  و    وخطا آزمونعملگرهای 

 این روشسناریوهای مختلفی مورد تحلیل و بررسی قرار گرفت.در  

بین متغیرهای طراحی و اندازه جمعیت اولیه   ای رابطهمطالعه موردی  

استخراج شد و همچنین بعد تعیین استخراج جمعیت اولیه مناسب 

 [، 2۰]به تعیین نرخ تقاطع و س س به بررسی نرخ جهش پرداخته شد

 پرداخته خواهد شد. هاآنبه معرفی  (1) در جدول

 
 سازبهینههای تعیین المان(:  1) جدول
 پارامتر  مقدار  توضیحات

 تعداد جمعیت   2۵2 تعداد اعضای هر نسل

 تعداد نسل 1۰ گسترده  وجویجستمعیار توقف برای 

 نرخ تقاطع ۰.۵ 

 نرخ جهش  ۰.2 

 تلرانس تابع هزینه  1۰-۶ 

 

 یهال افزار متلب علاوه بر استفاده از فرمودر نرم  ی سازه یشب  ی برا

 ی سازه یشب  نیکرد. در ا  یمعرف  زیها را نو شرط  ودیق  دی( با1-12)

ارتفاع    دیق در  که  دارد  وجود  است    ی لومتریک  ۵۰۰ارتفاع  قرار 

همچن  ی سازه یشب دا  نی شود.  موردنظر  تعداد   ی رویمدار  و  است 

. شودی ماهواره در نظر گرفته م  2۸  ی با توجه به پرتابگر بوم  زیماهواره ن

د ا  هک   ی گریشرط  آنتن    تیمحدود  شودیم  فیتعر  نجایدر  برد 

محدود  یمخابرات اگر  مخابرات  تیاست.  شود   یبرد  گرفته  نظر  در 

تهران   ستگاهیبه ا  ی لومتریک   12۰۰در    توانندمی   یمخابرات   های آنتن 

در نظر   یبرد مخابرات  تیداشته باشند اما اگر برد محدود   یدسترس

با ماهواره وجود   تارگت  ستگاه یا  تی که در روئ   محدودیتیگرفته نشود  

  نیا  ۵۰۰خواهد بود که در ارتفاع    ن یخواهد داشت مسئله کرل زم 

مقدار   سازنه یرا به  ی مدار  ی پارامترها  هیخواهد بود. بق  32۰۰مقدار  

تهران مشخص شود.   ستگاهیا  ی برا  ی زمان دسترس   نیشتریتا ب  دهدمی 

-GA  سازبهینه   تمی وجود دارد که الگور  ریمتغ  ۸4مسئله تعداد    نیدر ا

SQP    ده    ی است که برا  میحج  سازی بهینه مسئله    کیدر حال حل

 است.  شده گرفتهنسل در نظر 

 

 GA-SQP الگوریتمبا   سازیشبیه توابع هدف و   -6

طراحی   های ثابت  عنوانبهابتدای امر به بیان پارامترهای طراحی  

( پرداخته خواهد شد، و س س در 1)   و متغیرهای طراحی در جدول

 پرداخته خواهد شد.  سازی بهینه ( به تعریف متغیرهای پایه  2)  جدول
 پارامترهای طراحی مدار ماهواره (: 2) جدول

 e i ω Ω H θ 

max 0 180 0 0 500 0 
min 0 0 0 360 500 360 

unit  deg deg Deg Km deg 

 

 متغیرهای پایه (: 3) جدول
 نام متغیر  توضیح مقدار 

 2۸برای  سازیبهینهمتغیر  ۸4

 ماهواره 

 X بردار متغیرهای حالت 

 Ttotal سازی شبیهدوره زمانی  ساعت 24

GDOP < 5   و قید مخابراتی برقرار

 مقدار یک   باشد

یک تابع بولی که در 

 Xو منظومه  Tزمان

C1(X,T) 



 ی فتح  و  یآدم   ،یجعفر ی، مهدیکوثر 

 
 

 4یک تابع بولی که اگر حداقل 

 یکآنماهواره در دید باشند مقدار 

 .است صفراست و در غیر این صورت 

یک تابع بولی که در 

 X و منظومه  Tزمان

C2(X,T) 

و   GDOP < 5یک تابع بولی که اگر  

ماهواره در دید باشند، مقدار   4حداقل 

  صفراست و در غیر این صورت  یکآن

 است

یک تابع بولی که در 

 X و منظومه  Tزمان

C3(X,T) 

 

حال بعد از تعیین متغیرهای پایه به تعریف ساااه تابع هدف در 

 جدول شماره دو پرداخته خواهد شد.

 
 سازی بهینهتوابع (:4) جدول

 تابع هدف سازی بهینههدف  سناریو 

GDOP < 5   و قید

 .برقرار باشدمخابراتی 

Max(J1) 

1 1

0

( ) ( , )
totalT

J X C X t dt= 
 

ماهواره در  4حداقل 

 .دید باشند 

Max(J2) 

2 2

0

( ) ( , )
totalT

J X C X t dt= 
 

GDOP < 5  و حداقل

ماهواره در دید   4

 .باشند 

Max(J3) 

3 3

0

( ) ( , )
totalT

J X C X t dt= 
 

 

 در   ،شاادهتعیینشااده و توابع هدف  عنوان  قیود به توجه  با حال

 مخاابراتی  برد  محادودیات  و  GDOP  معیاار  اساااااس  بر  اول  گاام

 شارط  ساازی شابیه این  در.  شاودمی انجام  ساازی شابیه  شادهعنوان

 ۵ از  کمتر همواره  ساعت  24  طول در  GDOP  که  است این  موردنظر

 باشد. کیلومتر 12۰۰ مخابراتی آنتن برد و باشد

 

و برد   5کمتر از  GDOPبر اساس معیار  GAطراحی الگوریتم  (:7) شکل

 کیلومتری  1200مخابراتی آنتن 

 

   GAالگوریتم  شودمی   مشاهده (  7)  شماره   شکل  در  که  طورهمان

 دوساعت    24  در طول  ثانیه  ۵۶۰  تنها  توانسته  خود  تلاش  بهترین  در

با توجه به   . کند  ارضا  مخابراتی  آنتن  برد  و  دقت   هندسی  تعدیل  شرط

ماهواره  زمانمدتاینکه   و  است  بوده  کم  بسیار  طراحی  در این  ها 

الگوریتم   طراحی  حالت  از    سازبهینه بهترین  ثانیه    ۵۶۰بیشتر 

قیود   الزاماتنتوانستند  از   و  جلوگیری  برای  کنند  پاس  را  طراحی 

می  گذر  بخش  این  مداری  پارامترهای  نمایش  از  کلام  شود. اطناب 

 شرط  تنها  مخابراتی  آنتن  برد  قید  و  GDOP  معیار  جای به  اگر  حال

  نحوه   شود  گذاشته  تهران  ایستگاه  به  ماهواره  چهار  دسترسی  زمانی هم

 بود؟  خواهد چگونه تغییرات

 

 
 ماهواره چهار  دسترسی معیار اساس بر GA  الگوریتم طراحی  (: 8) شکل

 

 شرط   برقراری   با   که   شودمی  مشاهده(  ۸)  شماره   شکل  در

 تواندمی   تنها   ناوبری   ای ماهواره   منظومه   ماهواره  چهار  دسترسی

 زمان  و.  بدهد   انجام  را  ناوبری   م موریت  ساعت  24  از  ثانیه   ۶۸۵۰

  GDOP  هرچند  کندمی   پیدا  کاهش  شدتبه   ماهواره  مناسب   کارکرد

 دقت   هندسی  تعدیل  و  نیست  مطرح  سازی شبیه    از   قسمت  این  در

  م موریت  شودمی   باع    که   باشد   داشته  نامناسبی  مقادیر  تواندمی   نیز

شمارهمی   روروبه   شکست  با   ناوبری  جدول  می 1)  شود.در  توان ( 

ای ناوبری با شرط پارامترهای و متغیرهای طراحی منظومه ماهواره 

 دسترسی چهار ماهواره را مشاهده کرد.
 

  با ناوبری ایهماهوار  منظومه هایماهواره  مداری پارامترهای(: 4) جدول

پهنای   محدودیتماهواره)   چهار دسترسی زمانی هم  شرط گرفتن نظر در

 زمین برای ارتباط( 



 (GA-SQP)  تمیالگور نهیبه یدر مدار لئو با طراح یبرد آنتن مخابرات تی چهار ماهواره با محدود ی دسترس یزمانو هم  GDOPاریتفاوت مع 
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ل)
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d
eg
 ) ۵3/7۶ ۵۰۰ ۰ 1۸۰ ۰ 9۰ 

1۸۰ ۵۰۰ ۰ 33۸ ۰ 73 

1۸۰ ۵۰۰ ۰ 1۸۵ ۰ 9۰ 

1۸۰ ۵۰۰ ۰ 1۸۰ ۰ 9۰ 

1۸۰ ۵۰۰ ۰ 14/۶۵ ۰ 9/13۵ 

1۸۰ ۵۰۰ ۰ 2۶/۵9 ۰ 9۰ 

1۸۰ ۵۰۰ ۰ 317 ۰ 137 

1۸۰ ۵۰۰ ۰ 1۸۰ ۰ 34/۶۵ 

237 ۵۰۰ ۰ 1۸۰ ۰ 9۰ 

1۸۰ ۵۰۰ ۰ 1۸۰ ۰ 74/3۸ 

1۸2 ۵۰۰ ۰ 1۸۰ ۰ 9۰ 

1۸۰ ۵۰۰ ۰ 24/2۸ ۰ 9۰ 

1۸۰ ۵۰۰ ۰ 3۰۵ ۰ 149 

3۰1 ۵۰۰ ۰ 122 ۰ 94/79 

1۸۰ ۵۰۰ ۰ 1۸۰ ۰ ۸۸ 

1۸۰ ۵۰۰ ۰ 1۸۰ ۰ 7۵/47 

1۸۸ ۵۰۰ ۰ 1۸۰ ۰ 9۰ 

1۸۰ ۵۰۰ ۰ ۶1/۵3 ۰ 7/1۰۸ 

1۸۰ ۵۰۰ ۰ 1۸۸ ۰ 9۰ 

2۰۰ ۵۰۰ ۰ 1۸۰ ۰ 39/۸2 

1۸۰ ۵۰۰ ۰ 7/21۵ ۰ 9۰ 

1۸۰ ۵۰۰ ۰ 9/2۰2 ۰ 9۰ 

۰9/79 ۵۰۰ ۰ 1۸۰ ۰ 9۰ 

1۸۰ ۵۰۰ ۰ ۶/137 ۰ 9۰ 

1۸۰ ۵۰۰ ۰ 1۸۰ ۰ 7۰/32 

1۸۰ ۵۰۰ ۰ 224 ۰ 9۰/۵3 

1۸۰ ۵۰۰ ۰ ۵/22۶ ۰ ۸4/۶۰ 

1۰۵ ۵۰۰ ۰ 1۸۰ ۰ 92/7۵ 

 

 
ای ناوبری بر اساس دسترسی چهار  طراحی منظومه ماهواره  (:9) شکل

 STK افزارنرم ماهواره در 

 

 
ای ناوبری بر  ها در طراحی منظومه ماهواره رد زمینی ماهواره (: 10) شکل

 STK افزارنرم اساس دسترسی چهار ماهواره در 

 

  منظومه  م موریت  انجام  برای   شد  اشاره  قبلاً  که  طورهمان

 بلکه  نیست  کافی  GDOP  و  دسترسی  شرط  تنها  ناوبری   ای ماهواره

 ای ماهواره   منظومه  طراحی  بعد  مرحله  در  بشوند  ارضا  باید  هاآن  دو  هر

بدون در نظر گرفتن برد آنتن مخابراتی   شرط  دو  هر  گرفتن  نظر  در  با

 .پذیردمی  گرفتن محدودیت کرل زمین انجام  نظرو در 

 

 
ای ناوبری با در  برای منظومه ماهواره  GAطراحی الگوریتم  (:11) شکل

 GDOPنظر گرفتن هر دو شرط دسترسی چهار ماهواره و 

 

 ایماهواره  منظومه  که  زمانی  شرط،   دو  هر  گرفتن  نظر  در  با

.   شودمی   کم  شدتبه   بدهد  انجام  را   خود  م موریت  تواندمی   ناوبری 

 را   خود  م موریت  ساعت  24  از  تواندمی   ثانیه   393۰  تنها   کهطوری به

مخابراتی    .بدهد  انجام برد  حالت  این  پارامتر   یک  ناعنوبهدر 

در   محدودکننده قید    عنوانبه نیست و تنها کرول زمین    محدودکننده 

می  گرفته  می نظر   پارامترهای  نیز (  2)   شماره  جدول  در  توانشود. 

 . کرد مشاهده نیز را سوم حالت برای   شدهاستخراج مداری 



 ی فتح  و  یآدم   ،یجعفر ی، مهدیکوثر 

 
 

  با ناوبری ایهماهوار  منظومه هایماهواره  مداری پارامترهای(: 2) جدول

 کمتر  GDOP  و ماهواره چهار  دسترسی زمانی هم  شرط  دو گرفتن نظر در

 5 از
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2۸/4 ۵۰۰ ۰ 94/1۵7 ۰ 47/22 

4/1۰۸ ۵۰۰ ۰ 71/17۶ ۰ 19/19 

۵7/۵ ۵۰۰ ۰ 1۵/49 ۰ 2۰/47 

72/91 ۵۰۰ ۰ ۸/2۶2 ۰ 44/4۸ 

24۶ ۵۰۰ ۰ 3۰3 ۰ 44/۶۰ 

۵/23۰ ۵۰۰ ۰ 9/237 ۰ 97/۵۸ 

3/249 ۵۰۰ ۰ 24/۶3 ۰ 4۰/141 

4/2۵4 ۵۰۰ ۰ 74/37 ۰ 31/149 

27/۶۶ ۵۰۰ ۰ 97/321 ۰ ۸/1۵۶ 

3/17۶ ۵۰۰ ۰ 9/221 ۰ ۶9 

۸/2۵9 ۵۰۰ ۰ ۸9/49 ۰ 14۶ 

9/11۶ ۵۰۰ ۰ 33۶ ۰ 92/1۰۰ 

33۰ ۵۰۰ ۰ 3/2۵۰ ۰ 31/۵4 

29/۶3 ۵۰۰ ۰ 3۵/9۵ ۰ ۰3/۵4 

7/3۰1 ۵۰۰ ۰ 2/149 ۰ 99/124 

۵/2۶4 ۵۰۰ ۰ 4/179 ۰ ۶9/۸۵ 

7/2۰9 ۵۰۰ ۰ 4/141 ۰ 7۰/97 

7/21۵ ۵۰۰ ۰ 1/2۶9 ۰ ۵/122 

2/117 ۵۰۰ ۰ ۵/2۵۰ ۰ 9۵/1۵2 

3/2۵1 ۵۰۰ ۰ 4/2۶ ۰ 7۶/۸9 

7/124 ۵۰۰ ۰ 1۸/9۶ ۰ 21/111 

۰۶/۸2 ۵۰۰ ۰ ۸/111 ۰ 91/۶۸ 

2/2۸4 ۵۰۰ ۰ 79/3۰ ۰ 7۸/14۶ 

2/3۰۸ ۵۰۰ ۰ ۸/13۶ ۰ 33/94 

27/2۵ ۵۰۰ ۰ 31۵ ۰ 2۸/۶۸ 

۶/292 ۵۰۰ ۰ ۵/32۵ ۰ ۶۸/7۶ 

1۵۵ ۵۰۰ ۰ ۵/2۵۸ ۰ 7۰/33 

4/12۸ ۵۰۰ ۰ 3/21۵ ۰ ۶4/7۸ 

 

 
ای ناوبری بر اساس دسترسی چهار  طراحی منظومه ماهواره (: 12) شکل

 STK افزارنرمماهواره و تعدیل هندسی دقت در 

 

از شکل شماره  طورهمان می 12)  که  با  (  که  متوجه شد  توان 

تعدیل هدسی دقت   پارامتر  قید طراحی منظومه    یکآنعنوبه تاثیر 

طراحی شده است نسبت به   سازبهینهای که توسم الگوریتم  ماهواره

 حالت دسترسی چهار ماهواره، مدارهای پخش تری دارد.

 

 
ای ناوبری بر اساس دسترسی چهار  طراحی منظومه ماهواره (: 13) شکل

 STK افزارنرمماهواره و تعدیل هندسی دقت در 

 

شود که تعدیل هندسی دقت  ( نیز معین می13)  هردر شکل شما

می  الگوریتم  باع   که  چینشی  است   سازبهینه شود  کرده  طراحی 

 .شبیه پیکربندی والکر است

 

 سازی برای نتایج شبیه  شدهخلاصهنتایج  (: 3) جدول

  زمانمدت شرط موردنظر

 سازیشبیه

  زمانمدت نتیجه 

 برحسب

 درصد 

GDOP ۵کمتر از 

ومحدودیت بر 

 مخابراتی 

  24ثانیه از  ۵۶۰ ساعت1۸

ساعت شروط ارضا 

 شود.می

1۶/۰ 

دسترسی چهار  

 ماهواره 

 24ثانیه از  ۶۸۵۰ ساعت1۰

ساعت شرط ارضا 

 شود می

7 

GDOP کمتر از پنج

و دسترسی چهار  

 ماهواره 

  24ثانیه از 393۰ ساعت13

ساعت هر دو شرط 

 شود.ارضا می

4 

 

از 3)  در جدول شماره  مختلف  سناریوی  برای سه  کار  نتایج   )

ای طریق الگوریتم ژنتیک نشانگر آن است که طراحی منظومه ماهواره 

با فرض با قیود مختلف مسئله ای ناوبری حتی  های ساده کننده و 

 چالش برانگیز است.  

 

 گیری نتیجه  -7

منظومه   طورهمان شد  عنوان   یکی  ی ناوبر  ی اماهواره   ی هاکه 

همانند   یمختلف  ی هر کشور است. کشورها  ندهیمهم در آ   ی های فناور



 (GA-SQP)  تمیالگور نهیبه یدر مدار لئو با طراح یبرد آنتن مخابرات تی چهار ماهواره با محدود ی دسترس یزمانو هم  GDOPاریتفاوت مع 
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موضوع   نیا  ی رو  ی و امارات در حال کار کردن برا  هیژاپن هند،ترک

 یآورده اقتصاد  طورن یموضوع و هم  نیا   کیاستراتژ  تی هستند.اهم

حوزه انجام   نیدر ا  یمختلف  ی های گذارهیآن باع  شده است سرما

با عنوان کردن مع  نیشود.در ا  اریمع  کیکه     GDOP  اریپژوهش 

در   اریمع  نیاست. به تفاوت ا  ی ناوبر  ی هامنظومه   ی در طراح  یاصل

  ، یبرد آنتن مخابرات   د یمدار لئو و مئو پرداخته شد. س س با عنوان ق

GDOP  مختلف در نظر گرفت شد و س س    ویسه سنار  نیو کرل زم

ماهواره با    2۸با    ی ساز   هنهیب   ن یمسئله سنگ  کیدر    ویسه سنار  نیا

  د یکه با ق   یدر حالت  شودیمشخص م  درنهایتقرار گرفت.    ریمتغ   ۸4

 توانیساعت م   24درصد از    1۶/۰شود    یمنظومه طراح  یبرد مخابرات

صورت  ی ناوبر  تیمامور در  داد  انجام  همزمان   یرا  شرط  تنها   یکه 

م   وارهچهار ماه  یدسترس باشد  از    7  توانی وجود داشته   24درصد 

 یهندس   لیکه هر دو شرط تعد  یرا انجام داد و در صورت  ی ساعت ناوبر

برد   تیچهار ماهواره بدون محدود  یدسترس   یدقت و شرط همزمان

مخابرات ملومتریک 12۰۰)  یآنتن  از    4  توانی (  ساعت    24درصد 

 را انجام داد. ی ناوبر تیماور
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Abstract 
Precise pointing of a Low Earth Orbit (LEO) satellite is vital to maintain the antenna, gimbaled 
cameras, and solar panels in the correct direction. To address the complexities and 
uncertainties in the dynamics of a typical low Earth orbit (LEO) satellite equipped with a Ka-
band transmitter and to overcome external disturbances, this study introduces an Adaptive 
Fuzzy Sliding Mode Control (AFSMC) approach, which is shown to be robust against 
uncertainties with unknown upper bounds. The control input is generated directly by a sliding-
mode controller, with an adaptive method used to estimate the upper bound of the uncertainty. 
In contrast to traditional Sliding Mode Control (SMC), AFSMC integrates an online-estimated 
fuzzy controller, obviating the need for model-based linearization. The stability of the closed-
loop system is rigorously ensured through Lyapunov stability analysis. Comparative 
simulations against Proportional-Derivative (PD) and SMC controllers highlight the 
AFSMC’s superior pointing accuracy and reduced energy consumption, demonstrating its 
effectiveness. 
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1- Introduction 
Satellites are integral to modern society, 

performing essential functions in communication, 
remote sensing, navigation, and meteorology. 
However, their operations face significant 
uncertainties and external disturbances, necessitating 
robust control systems to ensure optimal 
performance throughout their operational lifespans.  

Research in satellite attitude control dates back to 
Stuhlinger’s pioneering work in 1956. As satellite 
applications expanded, so did the development of 
advanced control methods. Early efforts, as discussed 
by Nobuaki et al. [1], Zwartbol et al. [2], and Mobley 
et al. [3], primarily focused on implementing 
classical control algorithms using onboard computers 
and associated hardware. These methods, however, 
often required frequent adjustments to mitigate 
performance degradation caused by external 
disturbances. Subsequently, advancements in 
adaptive control techniques emerged. For instance, 
Geng et al. [4] introduced system identification 
methods to dynamically tune control parameters 
based on environmental conditions. In a relatively 
similar study, Alipour et al. [5] developed an adaptive 
sliding mode controller to handle small initial 
deviations. Additionally, incorporating fuzzy 
inference methods enhanced tolerance to model 
uncertainties, And in recent years, in a similar study, 
Liu et al. [6] developed an adaptive fuzzy sliding-
mode controller for spacecraft attitude tracking 
during space-debris removal. However, their study 
does not specifically address large-angle attitude 
maneuvers of a rigid LEO spacecraft in a circular 
orbit.  

A review of existing satellite attitude control 
systems using reaction wheel actuators reveals two 
primary challenges: (1) non-adaptive control 
algorithms often lead to performance degradation 
over time, and (2) frequent parameter adjustments are 
required to account for environmental variations, 
which can introduce transient instability or 
miscalibration.  

To address these limitations, this paper presents a 
novel Adaptive Fuzzy Sliding Mode Control 
(AFSMC) approach, to control large initial 
deviations of a rigid spacecraft in a circular LEO 
orbit, which combines sliding mode, adaptive, and 
fuzzy logic techniques. The proposed AFSMC 

controller improves robustness against uncertainties, 
reduces dependency on precise system modeling, and 
enhances overall control performance.  

While previous studies have applied the AFSMC 
method to flexible satellites and satellite formations 
in circular orbits for maneuver control [7, 8], its 
application to rigid LEO satellites with large initial 
deviations has not been explored. This paper fills this 
gap by developing and validating an AFSMC 
controller specifically for an LEO communication 
satellite.  

The remainder of this paper is structured as 
follows: Section 2 provides a concise review of the 
satellite dynamic model and stabilization devices. 
Section 3 details the proposed AFSMC controller and 
includes the stability analysis. Section 4 outlines the 
satellite communication equipment. Section 5 
presents simulation results, and Section 6 concludes 
the paper with final remarks.  

2- Dynamic Modelling 
2-1- Kinematics 

The rotation of the BCS relative to the OCS is the 
kinematic basis of angular motion. The total satellite 
angular velocity expressed in the BCS, ωIB

B , is 
presented in  Equation 1 

𝝎𝝎𝐼𝐼𝐼𝐼
𝐵𝐵 = 𝝎𝝎𝐼𝐼𝐼𝐼

𝐵𝐵 + 𝝎𝝎𝑅𝑅𝑅𝑅
𝐵𝐵                               (1) 

where,  ωRB
B  is the angular velocity of the BCS 

relative to the OCS expressed in the BCS, and ωIR
B  is 

the angular velocity of the OCS relative to the ICS 
expressed in the BCS. It is fairly standard to show as 
Equation  2 [9] 

𝜔𝜔𝑅𝑅𝑅𝑅
𝐵𝐵 = �

𝜙̇𝜙 − 𝜓̇𝜓 sin𝜃𝜃
𝜃̇𝜃 cos𝜙𝜙 + 𝜓̇𝜓 cos 𝜃𝜃 sin𝜙𝜙
𝜓̇𝜓 cos 𝜃𝜃 cos𝜙𝜙 − 𝜃̇𝜃 sin𝜙𝜙

�                           (2) 

and in Equation 3 we have 

�
𝜔𝜔𝐼𝐼𝐼𝐼 𝑥𝑥
𝐵𝐵

𝜔𝜔𝐼𝐼𝐼𝐼 𝑦𝑦
𝐵𝐵

𝜔𝜔𝐼𝐼𝐼𝐼 𝑧𝑧
𝐵𝐵

� = [𝐴𝐴] �
0

−𝜔𝜔𝑜𝑜
0
�                                                  (3) 

Where the matrix [𝐴𝐴] is defined as Equation 4 

[𝐴𝐴] =

�
𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐 𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠 −𝑠𝑠𝑠𝑠

−𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠 + 𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐 𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐 + 𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠 𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐
𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠 + 𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐 −𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐 + 𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠 𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐

�  (4) 
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where 𝜃𝜃,𝜙𝜙, and 𝜓𝜓  are the standard Euler angles, 
and according to the lateral velocity amount of a 

circular orbit satellite 𝑣𝑣𝑜𝑜 = �
𝜇𝜇
𝑅𝑅𝑜𝑜

, the Satellite orbit 

angular velocity is presented in Equation 5 as 

𝜔𝜔𝑜𝑜 = 𝑣𝑣𝑜𝑜
𝑅𝑅𝑜𝑜

= �
𝜇𝜇
𝑅𝑅𝑜𝑜3

                                                     (5) 

2-1- Dynamics:  

The satellite attitude motion can be described by 
the Equation 6 as [9] 

𝑻𝑻 = 𝒉̇𝒉𝐼𝐼𝐼𝐼𝐵𝐵 = 𝒉̇𝒉𝐵𝐵𝐵𝐵𝐵𝐵 + 𝝎𝝎𝐼𝐼𝐼𝐼
𝐵𝐵 × 𝒉𝒉𝐵𝐵𝐵𝐵𝐵𝐵                                 (6) 

where 𝒉𝒉𝐼𝐼𝐼𝐼 is the total angular momentum, and T is 
the total torque exerted on the satellite. In the 
continuation, for the sake of notational simplicity, 
𝝎𝝎 𝐼𝐼𝐼𝐼
𝐵𝐵  will be replaced by 𝝎𝝎 . The satellite angular 

momentum relative to the BCS is presented in 
Equation 7 and consists of two major components: 
the momentum of the rigid body, 𝒉𝒉𝐵𝐵𝐵𝐵 , and the 
momentum of any exchange devices installed on the 
spacecraft, 𝒉𝒉𝑤𝑤𝐵𝐵 , i.e., 

hBTB = hBB + hwB                                                       (7) 

Now define:  [𝑇𝑇𝑐𝑐𝑐𝑐 𝑇𝑇𝑐𝑐𝑐𝑐 𝑇𝑇𝑐𝑐𝑐𝑐] =
�−ℎ̇𝑤𝑤𝑤𝑤 −ℎ̇𝑤𝑤𝑤𝑤 −ℎ̇𝑤𝑤𝑤𝑤�, then it is fairly standard to 
show in Equation 8 that 

𝑻𝑻 = 𝑻𝑻𝑐𝑐 + 𝑻𝑻𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑 = 
�ℎ̇𝑥𝑥 + �𝜔𝜔𝑦𝑦ℎ𝑧𝑧 − 𝜔𝜔𝑧𝑧ℎ𝑦𝑦� + �𝜔𝜔𝑦𝑦ℎ𝑤𝑤𝑤𝑤 − 𝜔𝜔𝑧𝑧ℎ𝑤𝑤𝑤𝑤��𝚤𝚤 ̂
+�ℎ̇𝑦𝑦 + (𝜔𝜔𝑧𝑧ℎ𝑥𝑥 − 𝜔𝜔𝑥𝑥ℎ𝑧𝑧) + (𝜔𝜔𝑧𝑧ℎ𝑤𝑤𝑤𝑤 − 𝜔𝜔𝑥𝑥ℎ𝑤𝑤𝑤𝑤)�𝚥𝚥 ̂

+�ℎ̇𝑧𝑧 + �𝜔𝜔𝑥𝑥ℎ𝑦𝑦 − 𝜔𝜔𝑦𝑦ℎ𝑥𝑥� + �𝜔𝜔𝑥𝑥ℎ𝑤𝑤𝑤𝑤 − 𝜔𝜔𝑦𝑦ℎ𝑤𝑤𝑤𝑤��𝑘𝑘�    (8) 
 
 

Here, the parameters ℎ𝑤𝑤𝑤𝑤 , ℎ𝑤𝑤𝑤𝑤 and ℎ𝑤𝑤𝑤𝑤 represent 
the nominal momentum of reaction wheels, and  ḣx =
Ixxω̇x , ḣy = Iyyω̇y  and  ḣz = Izzω̇z which are in the 
direction of the BCS axes. By inserting  Equation 1 
into Equation 8 it can be deduced in Equation 9 that 

𝜙̈𝜙 =  
1
𝐼𝐼𝑥𝑥𝑥𝑥

[𝑇𝑇𝑐𝑐𝑐𝑐 + 𝑇𝑇𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑 − 𝑅𝑅1(𝜙𝜙, 𝜃𝜃,𝜓𝜓, 𝜙̇𝜙, 𝜃̇𝜃, 𝜓̇𝜓)] 

𝜃̈𝜃 =
1

𝐼𝐼𝑦𝑦𝑦𝑦 𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐 𝜙𝜙
�𝑇𝑇𝑐𝑐𝑐𝑐 + 𝑇𝑇𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑 − 𝑅𝑅2(𝜙𝜙, 𝜃𝜃,𝜓𝜓, 𝜙̇𝜙, 𝜃̇𝜃, 𝜓̇𝜓)� 

𝜓̈𝜓 =  1

𝐼𝐼𝑧𝑧𝑧𝑧 𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐 𝜙𝜙 𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐 𝜃𝜃
[𝑇𝑇𝑐𝑐𝑐𝑐 + 𝑇𝑇𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑 − 𝑅𝑅3(𝜙𝜙, 𝜃𝜃,𝜓𝜓, 𝜙̇𝜙, 𝜃̇𝜃, 𝜓̇𝜓)]  (9)  

By considering small deviations, e.g., less than 3 
degrees, after simplifying Equation 4 and then    
Equation 1, the simplified form of Equation 9 is 

obtained as Equation 10, which can be used only for 
small-angle deviations in attitude analysis 

𝜙̈𝜙 = 𝜓̇𝜓𝜔𝜔𝑜𝑜 +
�𝐼𝐼𝑧𝑧𝑧𝑧 − 𝐼𝐼𝑦𝑦𝑦𝑦�

𝐼𝐼𝑥𝑥𝑥𝑥
𝜓̇𝜓𝜔𝜔𝑜𝑜 +

4�𝐼𝐼𝑧𝑧𝑧𝑧 − 𝐼𝐼𝑦𝑦𝑦𝑦�
𝐼𝐼𝑥𝑥𝑥𝑥

𝜙𝜙𝜔𝜔𝑜𝑜2 

+
𝑇𝑇𝑐𝑐𝑐𝑐 + 𝑇𝑇𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑

𝐼𝐼𝑥𝑥𝑥𝑥
 

𝜃̈𝜃 = −
3(𝐼𝐼𝑥𝑥𝑥𝑥 − 𝐼𝐼𝑧𝑧𝑧𝑧)

𝐼𝐼𝑦𝑦𝑦𝑦
𝜔𝜔𝑜𝑜2𝜃𝜃 +

𝑇𝑇𝑐𝑐𝑐𝑐 + 𝑇𝑇𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑
𝐼𝐼𝑦𝑦𝑦𝑦

 

𝜓̈𝜓 = −𝜙̇𝜙𝜔𝜔𝑜𝑜 −
�𝐼𝐼𝑦𝑦𝑦𝑦−𝐼𝐼𝑥𝑥𝑥𝑥�

𝐼𝐼𝑧𝑧𝑧𝑧
�𝜓𝜓𝜔𝜔𝑜𝑜2 − 𝜙̇𝜙𝜔𝜔𝑜𝑜� + 𝑇𝑇𝑐𝑐𝑐𝑐+𝑇𝑇𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑

𝐼𝐼𝑧𝑧𝑧𝑧

̇
   (10) 

To utilize Equation 9 in the controller design, it 
must first be converted into the standard form of a 
MIMO system equation. For the intended satellite 
with three second-order derivative outputs, the 
standard equation is as Equation 11 [9, 10] 

𝒚𝒚(2) = 𝑭𝑭(𝒙𝒙) + 𝐺𝐺𝒖𝒖 + 𝒅𝒅                                        (11) 

The elements of Equation 11 are expressed in 
Equation 12 as 

𝒚𝒚 = [𝑦𝑦1 𝑦𝑦2 𝑦𝑦3]𝑇𝑇 = [𝜙𝜙 𝜃𝜃 𝜓𝜓]𝑇𝑇𝜖𝜖 ℝ3 
𝒚𝒚(𝑘𝑘) = 𝒚𝒚(2) = �𝑦𝑦1

𝑘𝑘1 𝑦𝑦2
𝑘𝑘2 𝑦𝑦3

𝑘𝑘3�
𝑇𝑇

= [𝜙𝜙(2) 𝜃𝜃(2) 𝜓𝜓(2)]𝑇𝑇 
x = [ϕ ϕ̇ θ θ̇ ψ ψ̇]T ∈ Rn

                       
(12) 

where  𝑛𝑛 = ∑ 𝑘𝑘𝑖𝑖 = 6𝑚𝑚=3
𝑖𝑖=1  and the functions F(x) and 

G(x) and the vector 𝒅𝒅 can be derived using Equation 
9 as Equations 13 to 15 

𝐹𝐹(𝑥𝑥) = [𝑓𝑓1(𝑥𝑥) 𝑓𝑓2(𝑥𝑥) 𝑓𝑓3(𝑥𝑥)]𝑇𝑇  𝜖𝜖 𝑅𝑅3 =

�
𝑓𝑓1�𝜙𝜙, 𝜙̇𝜙,𝜃𝜃, 𝜃̇𝜃,𝜓𝜓, 𝜓̇𝜓�
𝑓𝑓2�𝜙𝜙, 𝜙̇𝜙,𝜃𝜃, 𝜃̇𝜃,𝜓𝜓, 𝜓̇𝜓�
𝑓𝑓3�𝜙𝜙, 𝜙̇𝜙,𝜃𝜃, 𝜃̇𝜃,𝜓𝜓, 𝜓̇𝜓�

�

                                           

(13) 

𝐺𝐺 =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
1
𝐼𝐼𝑥𝑥𝑥𝑥

𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠 𝜃𝜃 𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝜙𝜙
𝐼𝐼𝑦𝑦𝑦𝑦 𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐 𝜃𝜃

𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝜙𝜙 𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠 𝜃𝜃
𝐼𝐼𝑧𝑧𝑧𝑧 𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐 𝜃𝜃

0 𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐 𝜙𝜙
𝐼𝐼𝑦𝑦𝑦𝑦

− 𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝜙𝜙
𝐼𝐼𝑧𝑧𝑧𝑧

0 𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝜙𝜙
𝐼𝐼𝑦𝑦𝑦𝑦 𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐 𝜃𝜃

𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐 𝜙𝜙
𝐼𝐼𝑧𝑧𝑧𝑧 𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐 𝜃𝜃 ⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

     

(14) 

𝒅𝒅 = �
𝑇𝑇𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑 𝑥𝑥
𝐼𝐼𝑥𝑥𝑥𝑥

𝑇𝑇𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑 𝑦𝑦

𝐼𝐼𝑦𝑦𝑦𝑦

𝑇𝑇𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑 𝑧𝑧
𝐼𝐼𝑧𝑧𝑧𝑧

�
𝑇𝑇

   (15) 

In the above equations, F(x) =
[f1(x) f2(x) f3(x)]Tϵ R3  denotes the subsystem 
equations of the satellite, which are all smooth and 
frequently unknown functions of the measurable 
state variables. Subsequently, G is an unknown 
positive definite matrix for which G-1 must always 
exist and finally,  𝒅𝒅 =  [𝑑𝑑1 𝑑𝑑2 𝑑𝑑3]𝑇𝑇𝜖𝜖𝑅𝑅3   is the 
uncertainty vector of the system, where the condition 
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|𝑑𝑑𝑖𝑖| ≤ δ must hold for all positive and finite δ 
numbers. A brief description of the vector 𝒅𝒅 
components is provided in Appendix A. 

2-2- Reaction Wheels Stabilization  
Among various actuators, reaction wheels are 

preferred when high precision, relatively fast, and 
smooth responses are required. For simulation 
purposes, the output torque is assumed to be limited 
to 2 N.m [11]. 

In some cases, passive stabilization devices are 
combined with active ones to create a semi-active 
stabilization system. However, the use of a gravity 
gradient boom alongside reaction wheels is 
uncommon for two key reasons: 

1. Mounting the reaction wheels on three sides 
of the satellite occupies positions that would typically 
be suitable for installing a gravity gradient boom. 

2. The performance of a gravity gradient boom 
is significantly inferior to that of reaction wheels. 

Nevertheless, in specific scenarios, one or two 
(low-power) reaction wheels are added to a gravity 
gradient boom to enhance its stabilization 
performance [12]. 

For this study, it is assumed that three reaction 
wheels, aligned with the satellite’s principal axes, are 
used. Each reaction wheel consists of a coaxial 
electric motor and a flywheel and operates according 
to the principle of angular momentum conservation . 

A DC motor drives each reaction wheel. When the 
control unit provides the required torque component 
as a command signal, the motor’s linear controller 
adjusts the angular velocity of the rotor 𝜔𝜔𝑚𝑚  to 
achieve the desired angular velocity of the reaction 
wheel 𝝎𝝎𝑟𝑟. For each reaction wheel, the relationship 
Jmωm = Jwωw  holds. Assuming negligible lateral 
disturbances around the reaction wheel, this 
relationship is consistent with the principle of angular 
momentum conservation as Equation 16 [11] 

𝒉̇𝒉𝑤𝑤 + 𝒉̇𝒉𝑠𝑠 = 0                             (16) 

According to Equation 16, applying mechanical 
torque to the satellite body in one direction results in 
producing an equal torque in the opposite direction 
by the electric motor, as shown by Equation 17 

𝒉̇𝒉𝑠𝑠 = −𝒉̇𝒉𝑤𝑤 = −𝒉̇𝒉𝑚𝑚                            (17) 

The dynamics of the servo motors of each reaction 
wheel can be expressed as Equation 18 [13] 

𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
�
𝛩𝛩
𝜔𝜔𝑤𝑤
𝑖𝑖
� = �

0 1 0
0 0 𝑁𝑁𝑘𝑘𝑚𝑚

𝐽𝐽𝑒𝑒

0 −𝑁𝑁𝑘𝑘𝑚𝑚
𝐿𝐿

−ℜ
𝐿𝐿

� �
𝛩𝛩
𝜔𝜔𝑤𝑤
𝑖𝑖
� + �

0 0
0 − 1

𝐽𝐽𝑒𝑒
1
𝐿𝐿

0
� �
𝑣𝑣
𝑇𝑇𝐿𝐿�(18) 

where Θ  represents the rotation angle of each 
reaction wheel, 𝑻𝑻𝐿𝐿  is the desired amount of torque 
input as a control signal, 𝑘𝑘𝑚𝑚  is a relationship 
coefficient between motor torque and the electric 
current, and 𝑱𝑱𝑒𝑒  is the effective moment of inertia. 
Also, for each reaction wheel, the elements of 
Equation 18 could be expressed as Equations 19 and 

20. 

𝑻𝑻𝑚𝑚 = 𝐾𝐾𝑚𝑚𝑖𝑖                            (19) 

𝑱𝑱𝑒𝑒 = 𝑱𝑱𝑤𝑤 + 𝑁𝑁2𝑱𝑱𝑚𝑚                               (20) 

where  𝑱𝑱𝑚𝑚 and  𝑱𝑱𝑤𝑤   are the moments of inertia of 
the motor and the reaction wheel, respectively. 

3- Controller Design 
3-1- Fuzzy Sliding Mode Controller 
Starting with the standardized Equation 11, a 

sliding mode controller is initially designed. In 
subsequent steps, fuzzy and adaptive rules are 
incorporated to enhance its performance. The three 
sliding surfaces of the system can be shown as 
Equation 21 [13] 

𝑆𝑆𝑖𝑖 = 𝜆𝜆𝑖𝑖𝑇𝑇𝑌𝑌�𝑖𝑖    ,   𝑖𝑖 = 1,2,3 (𝑚𝑚 = 3) 

𝝀𝝀𝑖𝑖 = �𝜆𝜆𝑖𝑖1, … , 𝜆𝜆𝑖𝑖(𝑘𝑘𝑖𝑖−1), 1�𝑇𝑇    ,   𝒀𝒀�𝑖𝑖 = �𝑦𝑦�𝑖𝑖 , … ,𝑦𝑦�𝑖𝑖
(𝑘𝑘𝑖𝑖−1)�

𝑇𝑇
 

𝒚𝒚� = 𝒚𝒚𝑑𝑑 − 𝒚𝒚𝑖𝑖    ,   𝒚𝒚𝑑𝑑 = [𝑦𝑦𝑑𝑑1 𝑦𝑦𝑑𝑑2 𝑦𝑦𝑑𝑑3]𝑇𝑇          (21) 

The sliding mode law is defined as Equation 22, 
where 𝒖𝒖𝑒𝑒𝑒𝑒∗  is derived using Equation 11 and 𝒔̇𝒔 = 0. 
Finally, 𝒖𝒖𝑟𝑟𝑟𝑟  is designed to dispel the uncertainties 
[14].  

𝝀𝝀𝑖𝑖 = [𝜆𝜆𝑖𝑖1, 1]𝑇𝑇     ,    𝒀𝒀�𝑖𝑖 = �𝑦𝑦�𝑖𝑖 ,𝑦𝑦�̇𝑖𝑖�
𝑇𝑇

 
𝒖𝒖 = 𝒖𝒖𝑒𝑒𝑒𝑒∗ + 𝒖𝒖𝑟𝑟𝑟𝑟 
𝒖𝒖𝑒𝑒𝑒𝑒: 𝒔̇𝒔 = 0 
𝒔̇𝒔 = 𝑬𝑬𝜆𝜆 − 𝑭𝑭(𝒙𝒙) − 𝐺𝐺𝒖𝒖 − 𝒅𝒅 + 𝒚𝒚𝑑𝑑

(2) 

⇒  𝒖𝒖𝑒𝑒𝑒𝑒∗ = 𝐺𝐺−1 �𝑬𝑬𝜆𝜆 − 𝑭𝑭(𝒙𝒙) − 𝒅𝒅 + 𝒚𝒚𝑑𝑑
(2)� 

𝒖𝒖𝑟𝑟𝑟𝑟 = 𝐺𝐺−1[𝐾𝐾𝐾𝐾𝐾𝐾𝐾𝐾(𝒔𝒔)]
                           (22) 
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And the element of 𝜠𝜠𝜆𝜆  in Equation 22 could be 
defined as Equation 23

 
 

𝜠𝜠𝜆𝜆 = ∑ 𝜆𝜆𝑖𝑖𝑖𝑖𝑦𝑦�𝑖𝑖
(𝑗𝑗)(𝑘𝑘−1)

𝑗𝑗=1    ,   𝑘𝑘 = 2                              (23)
  

The sliding mode control law comprises two 
components: an equivalent input that guides 
the system towards the sliding surface and a 
robust input that maintains the system on the 
sliding surface. The sliding mode control law 
comprises two components: an equivalent 
input that guides the system towards the 
sliding surface and a robust input that 
maintains the system on the sliding surface. To 
reduce the chattering effect caused by the sign 
function, the substitution of 𝐾𝐾𝑖𝑖𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠(𝑠𝑠𝑖𝑖) →
 𝐾𝐾𝑟𝑟𝑟𝑟 𝑖𝑖

𝑠𝑠𝑖𝑖
�|𝑠𝑠𝑖𝑖|2+𝛽𝛽

  has been performed in Equation 

22, in which the Krb coefficient and the β 
constant are chosen by manual trial and error. 

In the SMC controller design, the calculated 𝒖𝒖 
from Equation 22 is used as the control input, T, in 
Equation 9. 

𝒖𝒖𝑒𝑒𝑒𝑒∗  represents the ideal equivalent sliding-mode 
control input, which is unattainable due to system 
uncertainties and the incomplete information about 
the system. To approximate 𝒖𝒖𝑒𝑒𝑒𝑒∗ , a fuzzy system with 
𝑛𝑛𝑖𝑖  inputs and one output is employed, based on 𝑛𝑛𝑟𝑟 
fuzzy (IF-THEN) rules. The output of each fuzzy 
subsystem is calculated as Equation 24 [14] 

𝑢𝑢𝑖𝑖′ = 𝒃𝒃𝑖𝑖𝑇𝑇𝒘𝒘𝑖𝑖 
𝒃𝒃𝑖𝑖 = �𝑏𝑏𝑖𝑖1, … , 𝑏𝑏𝑖𝑖

𝑛𝑛𝑟𝑟�𝑇𝑇 

𝒘𝒘𝑖𝑖 = �𝑤𝑤𝑖𝑖1, … ,𝑤𝑤𝑖𝑖
𝑛𝑛𝑟𝑟�𝑇𝑇                                              (24) 

where 𝒃𝒃𝑖𝑖  is the rth component of the fuzzy 
coefficient vector, and 𝒘𝒘𝑖𝑖  gives the coefficient 
intensity vector of each rule as Equation 25 

                                          (25) 

and 𝑨𝑨𝑟𝑟= [𝐴𝐴1𝑟𝑟 , … ,𝐴𝐴ni𝑟𝑟 ] is the fuzzy set of r’s law 
denoted by Gaussian membership functions 
calculated as Equation 26 

𝑤𝑤𝑖𝑖𝑟𝑟 =
∏𝑗𝑗=1
𝑛𝑛𝑖𝑖 𝜇𝜇𝐴𝐴𝑗𝑗

𝑟𝑟(𝑥𝑥𝑗𝑗)

∑ ∏𝑖𝑖=1
𝑛𝑛𝑖𝑖 𝜇𝜇

𝐴𝐴𝑖𝑖
𝑗𝑗(𝑥𝑥𝑖𝑖)

𝑛𝑛𝑟𝑟
𝑟𝑟=1

                                              (26) 

A fuzzy set based on five rules has been employed 
for the intended satellite control. So, for a system 
with five fuzzy rules, 𝑟𝑟 = 5 and the elements of 
fuzzy rules are presented as Equation 27 

𝒃𝒃𝑚𝑚 = �𝑏𝑏𝑖𝑖1, … , 𝑏𝑏𝑖𝑖5�
𝑇𝑇    ,   𝒘𝒘𝑚𝑚 = �𝑤𝑤𝑖𝑖1, … ,𝑤𝑤𝑖𝑖5�

𝑇𝑇
           (27) 

The parameters and conditions used in the fuzzy 
rules for the simulation are presented in Table (1). 

Table (1) : The parameters of the fuzzy rules 

Parameters Values 

𝑩𝑩𝒊𝒊
𝑟𝑟 𝑇𝑇 , 𝑟𝑟 = 1,2,3,4,5 [1  1  1  1  1] 

𝜎𝜎𝑗𝑗𝑟𝑟 , 𝑟𝑟 = 1,2,3,4,5 0.05 

𝑐𝑐𝑗𝑗1 -0.3 

𝑐𝑐𝑗𝑗2 -0.15 

𝑐𝑐𝑗𝑗3 0 

𝑐𝑐𝑗𝑗4 0.15 

𝑐𝑐𝑗𝑗5 0.3 

The estimated fuzzy input for 𝒖𝒖𝑒𝑒𝑒𝑒∗  is calculated by 
creating the m input - m output normalization matrix 
P, with members denoted by 𝑝𝑝𝑖𝑖𝑖𝑖  and could be 
calculated using Equations 28 and 29 as [15] 

𝑢𝑢𝑒𝑒𝑒𝑒 𝑖𝑖
∗ = 𝑢𝑢𝑖𝑖

∗𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓 + 𝛯𝛯𝑖𝑖 = �𝑃𝑃𝑖𝑖𝑖𝑖∗ 𝑢𝑢𝑗𝑗′
𝑚𝑚

𝑗𝑗=1

+ 𝛯𝛯𝑖𝑖 

𝜩𝜩 = [𝜉𝜉1, 𝜉𝜉2, 𝜉𝜉3]𝑇𝑇    ,   |𝜉𝜉𝑖𝑖| < 𝛹𝛹𝑖𝑖                                (28)  

𝑃𝑃𝑖𝑖𝑖𝑖∗ ≜ arg𝑃𝑃𝑖𝑖𝑖𝑖 min���𝑃𝑃𝑖𝑖𝑖𝑖𝑢𝑢𝑗𝑗 − 𝑢𝑢𝑒𝑒𝑒𝑒 𝑖𝑖
∗

𝑚𝑚

𝑗𝑗=1

��   

    (29) 

where 𝛹𝛹𝑖𝑖 is a finite constant parameter, also 𝒖𝒖∗𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓 
and [𝑃𝑃∗]  are the ideal forms of 𝒖𝒖𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓  and [𝑃𝑃] , 
respectively. 

Suppose 𝒖𝒖�𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓 as a fuzzy input for approximating 
𝒖𝒖𝑒𝑒𝑒𝑒∗  and �𝑃𝑃�� as an approximation for [𝑃𝑃∗]; therefore, 
Equation 30 is a true statement that [15] 

𝒖𝒖�𝒇𝒇𝒇𝒇𝒇𝒇 = [𝑝̂𝑝]𝒖́𝒖                                                          (30) 

Consequently, the control law is represented in 
Equation 31, as  

 𝒖𝒖 = 𝒖𝒖�𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓 + 𝒖𝒖𝑟𝑟𝑟𝑟 ,   𝒖𝒖𝑟𝑟𝑟𝑟 = 𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑�𝜳𝜳��𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠(𝒔𝒔)
         

 (31)
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where 𝒖𝒖�𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓  is an approximation for 𝒖𝒖𝑒𝑒𝑒𝑒∗ , and the 
uncertainties of this approximation are mitigated by 
𝒖𝒖𝑟𝑟𝑟𝑟 . The variable 𝛹𝛹�  and the matrix �𝑃𝑃��  should be 
estimated using adaptive laws derived from the 
Lyapunov stability criterion. 

3-2- Adaptive Rules and Stability Analysis [10, 
14] 
The Lyapunov function 𝑉𝑉(𝑠𝑠,𝑃𝑃� ,𝛹𝛹�)  is assumed as 
Equation  32, where [𝑃𝑃�] and  𝛹𝛹�  are calculated as 
Equation 33 

𝑉𝑉�𝑠𝑠,𝑃𝑃� ,𝛹𝛹�� = 1
2
𝑠𝑠𝑇𝑇𝐺𝐺−1𝑠𝑠 + 1

2𝛾𝛾
∑ ∑ 𝑃𝑃�𝑖𝑖𝑖𝑖𝑃𝑃�𝑖𝑖𝑖𝑖𝑚𝑚

𝑗𝑗=1
𝑚𝑚
𝑖𝑖=1 +

1
2𝛼𝛼
∑ 𝛹𝛹�𝑖𝑖𝛹𝛹�𝑖𝑖𝑚𝑚
𝑖𝑖=1                                                                   (32) 

𝛹𝛹�𝑖𝑖 = 𝛹𝛹𝑖𝑖 − 𝛹𝛹�𝑖𝑖     
P�𝑖𝑖𝑖𝑖 = 𝑃𝑃𝑖𝑖𝑖𝑖∗ − 𝑃𝑃�𝑖𝑖𝑖𝑖                                                      (33) 

and 𝒔̇𝒔 can be written out as shown in Equation 34,  
using Equation 22 and Equation 31  

𝒔̇𝒔 = 𝑬𝑬𝜆𝜆 − 𝑭𝑭(𝒙𝒙) − 𝐺𝐺(𝒖𝒖�𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓 + 𝒖𝒖𝑟𝑟𝑟𝑟) − 𝒅𝒅 + 𝒚𝒚𝑑𝑑
(2) 

→ 𝐺𝐺−1𝒔̇𝒔 = 𝐺𝐺−1�𝑬𝑬𝜆𝜆 − 𝑭𝑭(𝒙𝒙) − 𝒅𝒅 + 𝒚𝒚𝑑𝑑
(2)� − (𝒖𝒖�𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓 + 𝒖𝒖𝑟𝑟𝑟𝑟) 

→ 𝒔̇𝒔 = 𝐺𝐺(𝒖𝒖∗ − 𝒖𝒖�𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓 − 𝒖𝒖𝑟𝑟𝑟𝑟)  (34) 

The Lyapunov criterion according to Equation  32 
and Equation 34 is expressed as Equation 35 

𝑉̇𝑉�𝑠𝑠,𝑃𝑃� ,𝛹𝛹�� = ∑ 𝑠𝑠𝑖𝑖�𝑢𝑢�𝑖𝑖
𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓 + 𝜉𝜉𝑖𝑖 − 𝑢𝑢𝑖𝑖𝑟𝑟𝑟𝑟�𝑚𝑚

𝑖𝑖=1 +
1
𝛾𝛾
∑ ∑ 𝑃𝑃�𝑖𝑖𝑖𝑖𝑃𝑃�̇𝑖𝑖𝑖𝑖𝑚𝑚

𝑗𝑗=1
𝑚𝑚
𝑖𝑖=1  + 1

𝛼𝛼
∑ 𝛹𝛹�𝑖𝑖𝛹𝛹�̇𝑖𝑖𝑚𝑚
𝑖𝑖=1  

= ∑ ∑ 𝑠𝑠𝑖𝑖�𝑃𝑃�𝑖𝑖𝑖𝑖𝑢𝑢𝑗𝑗′ + 𝜉𝜉𝑖𝑖 −𝑚𝑚
𝑗𝑗=1

𝑚𝑚
𝑖𝑖=1

𝑢𝑢𝑖𝑖𝑟𝑟𝑟𝑟� + 1
𝛾𝛾
∑ ∑ 𝑃𝑃�𝑖𝑖𝑖𝑖𝑃𝑃�̇𝑖𝑖𝑖𝑖𝑚𝑚

𝑗𝑗=1
𝑚𝑚
𝑖𝑖=1

�����������
𝑃𝑃�̇𝑖𝑖𝑖𝑖=−𝛾𝛾𝑠𝑠𝑖𝑖𝑢𝑢𝑗𝑗

′

+ 1
𝛼𝛼
∑ 𝛹𝛹�𝑖𝑖𝛹𝛹�̇𝑖𝑖𝑚𝑚
𝑖𝑖=1

�������
𝛹𝛹�̇𝑖𝑖=−𝛼𝛼𝑠𝑠𝑖𝑖

  

= ∑ �𝑠𝑠𝑖𝑖(𝜉𝜉𝑖𝑖 − 𝛹𝛹�𝑖𝑖𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠(𝑠𝑠𝑖𝑖)) −𝛹𝛹�𝑖𝑖|𝑠𝑠𝑖𝑖|�𝑚𝑚
𝑖𝑖=1   

= ∑ �𝑠𝑠𝑖𝑖𝜉𝜉𝑖𝑖 − |𝑠𝑠𝑖𝑖|�𝛹𝛹�𝑖𝑖 + 𝛹𝛹�𝑖𝑖��𝑚𝑚
𝑖𝑖=1   

= ∑ �𝑠𝑠𝑖𝑖𝜉𝜉𝑖𝑖 − |𝑠𝑠𝑖𝑖|𝛹𝛹�𝑖𝑖�𝑚𝑚
𝑖𝑖=1 ≤ ∑ �|𝑠𝑠𝑖𝑖||𝜉𝜉𝑖𝑖| − |𝑠𝑠𝑖𝑖|𝛹𝛹�𝑖𝑖�𝑚𝑚

𝑖𝑖=1   
= −∑ |𝑠𝑠𝑖𝑖|�𝛹𝛹�𝑖𝑖 − |𝜉𝜉𝑖𝑖|�𝑚𝑚

𝑖𝑖=1 ≤ 0 ⇒  𝑉̇𝑉�𝑠𝑠,𝑃𝑃� ,𝛹𝛹�� ≤ 0   (35) 

 According to Equation 35 and using the 
approximation errors provided in Equation 33, the 
stability of the system can be guaranteed by setting 
the parameter 𝛹𝛹 and the matrix [𝑃𝑃] as Equation 36 

𝑃̇𝑃�𝑖𝑖𝑖𝑖 = −𝑃̇𝑃�𝑖𝑖𝑖𝑖 = 𝛾𝛾𝑠𝑠𝑖𝑖(𝑡𝑡)𝑢𝑢
´
(𝑗𝑗) 

𝛹̇𝛹�𝑖𝑖 = −𝛹̇𝛹�𝑖𝑖 = 𝛼𝛼|𝑠𝑠𝑖𝑖(𝑡𝑡)|    ,      𝑖𝑖, 𝑗𝑗 = 1,2,3               (36) 

To achieve the desired frequency range and 
convergence rate, the two positive coefficients, α and 
γ in Equation 36, are tuned through trial and error.  

When the adaptive conditions are met, Equation 35 
yields a negative semi-definite function 𝑉̇𝑉�𝒔𝒔,𝑃𝑃� ,𝛹𝛹��, 
thereby confirming the stability of the system.  

Assuming that Equation 37 is correct and 
integrating its two sides, the Equation 38 is obtained 
as follows                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                             

𝛤𝛤 = ∑ |𝑠𝑠𝑖𝑖|�𝛹𝛹�𝑖𝑖 − |𝜉𝜉𝑖𝑖|�𝑚𝑚=3
𝑖𝑖=1 ≤ −𝑉̇𝑉                            (37) 

∫ 𝛤𝛤(𝜏𝜏)𝑑𝑑𝑑𝑑 = 𝑉𝑉�𝑠𝑠𝑖𝑖(0),𝑃𝑃� ,𝛹𝛹�� − 𝑉𝑉�𝑠𝑠𝑖𝑖(𝑡𝑡),𝑃𝑃� ,𝛹𝛹��𝑡𝑡
0      (38) 

Given that 𝑉𝑉(𝑠𝑠𝑖𝑖(0),𝑃𝑃� ,𝛹𝛹�)  has a finite value and 
𝑉𝑉(𝑠𝑠𝑖𝑖(𝑡𝑡),𝑃𝑃� ,𝛹𝛹�)  does not increase over time,                                                           
the Equation 39 can be deduced that 
𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙
𝑡𝑡→∞

∫ 𝛤𝛤(𝜏𝜏)𝑑𝑑𝑑𝑑𝑡𝑡
0 < ∞                                               (39) 

Considering Equation 39 and according to the 
Barbalat lemma, 𝛤̇𝛤(𝜏𝜏)  has a finite value, and if 
𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙
𝑡𝑡⟶∞

𝑠𝑠𝑖𝑖 = 0 holds in Equation 37, then 𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙
𝑡𝑡⟶∞

𝛤𝛤𝑖𝑖 = 0 
also holds; therefore, the proposed system is 
asymptotically stable. 

4- Communication Device 
The selection of an appropriate antenna for a 

communication satellite is influenced by its altitude, 
orbit, and the required task precision. The antenna 
must emit a wave with suitable characteristics. 

A mission implementation coefficient quantifies 
the acceptable pointing error for a satellite. In 
communication satellites, this error is expressed as a 
coefficient of the Half Power Beam Width angle, 
denoted by 𝜃𝜃𝐻𝐻𝐻𝐻𝐻𝐻𝐻𝐻, where the relative antenna power 
is marginally greater than 50% of the peak power in 
the effective radiated field. This angle can be 
approximately given by Equation 40 as  [16] 

𝛩𝛩𝐻𝐻𝐻𝐻𝐻𝐻𝐻𝐻 = 65° 𝜆𝜆
𝐷𝐷

                                                    (40) 

As indicated by Equation 40, larger satellite 
antenna apertures result in narrower beam widths and 
HPBW angles, thereby improving pointing precision 
[16]. 

In this study, Ka-band transmission is assumed to 
enable faster information dissemination via direct 
signals. Furthermore, a sun sensor with 0.02 degrees 
accuracy and a 4cm aperture antenna with a 1cm 
transmitter wavelength are employed. Based on 
Equation 40, the desired wave will reach the ground 
receiver with a 3dB power loss at a 16.25-degree 
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propagation angle, and the allowable pointing error 
will be a small fraction of this angle. 

According to Chahat et al. [17], a communication 
satellite transmitting signals to Earth with the same 
HPBW angle (3dB power loss) can tolerate a pointing 
error of 0.5 degrees. This critical design parameter 
for controllers is used to evaluate controller 
efficiency in simulations. The selected sensor can 
also measure the achieved pointing precision. 

5- Results and Discussion 
Before implementing the controller, the satellite’s 

uncontrolled dynamic behavior is analyzed under 
ideal initial conditions. The allowable attitude 
deviation is set to 0.5 degrees, triggering controller 
and actuator activation once this threshold is reached. 
Figure (1-A) shows that, in the absence of 
disturbances, the yaw angle gradually diverges from 
its ideal state. Conversely, Figure (1-B) illustrates 
that, under the influence of disturbances, the roll and 
pitch angles exhibit quasi-oscillatory deviations. In 
contrast, the yaw angle exceeds the 0.5-degree 
threshold after approximately 502 seconds, 
prompting the engagement of the controller and 
actuator. 

The Keplerian orbital elements of the satellite 
considered in this paper are presented in Table (2). 

 
Figure (1) : Satellite attitude changing over time with no 
controlling conditions; A: Regardless of the disturbing 

torques, B: With disturbing torques 

5-1- Comparison of Small Angle Simulation 
Results 

Satellite dynamics are inherently nonlinear, often 
requiring advanced control algorithms for effective 
management. While linearization techniques are 
commonly used to approximate nonlinear systems 
for linear controllers, these approximations can 
introduce significant errors, particularly in complex 
systems. As a result, linear control methods such as 
PD and PID are generally effective only for small 
initial deviations. 

To demonstrate the performance differences 
between linear and nonlinear approaches, this study 
compares the AFSMC method with PD and SMC 
controllers under both small and large deviation 
conditions. The key parameters for controlling the 
satellite in small deviation scenarios are provided in 
Table (3). 

Table (2) : The Keplerian elements of the satellite 

Parameters Values 
E 0 

H (km) 1000 
T (sec) 6307.3 

 

40 
i (deg) 83 

 

30 
 

Figure (2), Figure (3), and Figure (4) illustrate the 
attitude control of initial deviations in roll, pitch, and 
yaw angles under small angle conditions. The PD 
method exhibits overshoot in both roll and pitch 
angles, whereas the SMC and AFSMC methods show 
no overshoot
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Table (3) : Small deviation control parameters for regenerating PD, SMC and AFSMC algorithms 

Parameters Values Parameters Values 

𝛿𝛿𝑡𝑡 (sec) = 0.025 0.025 (𝜙̇𝜙0, 𝜃̇𝜃0, 𝜓̇𝜓0) (rad/sec) (1, 1, 1)× 10−5 

𝑰𝑰𝒔𝒔𝒔𝒔𝒔𝒔 (kg.𝑚𝑚2) Diag (2.451   2.451   2.194) (𝛼𝛼, 𝛾𝛾) (6,0.00001) 

𝑚𝑚𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠 (kg) 67 𝛽𝛽 0.02 

(𝜙̇𝜙0 𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑, 𝜃̇𝜃0 𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑, 𝜓̇𝜓0 𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑) (rad/sec) (0, 0, 0) (𝐾𝐾𝑟𝑟𝑟𝑟1,𝐾𝐾𝑟𝑟𝑟𝑟2,𝐾𝐾𝑟𝑟𝑟𝑟3) (0.032, 0.015, 0.015) 

(𝜙𝜙0 𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑, 𝜃𝜃0 𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑,𝜓𝜓0 𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑) (rad) (0, 0, 0) (𝜆𝜆1,𝜆𝜆2, 𝜆𝜆3) for SMC (0.7, 0.9, 0.7) 

𝑰𝑰𝑹𝑹𝑹𝑹 (kg𝑚𝑚2) Diag (2.2018   2.2018   2.2018)× 10−4 (𝜆𝜆1,𝜆𝜆2، 𝜆𝜆3) for AFSMC (0.7,0.9,0.7) 

𝒉𝒉𝑾𝑾 (𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚) (N.m.s) (0.025, 0.025, 0.025) (𝑃𝑃𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅 ,𝐷𝐷𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅) (0.03000,0.41461) 

Ψ𝑖𝑖𝑖𝑖  , 𝑖𝑖 = 1،2،3 0 (𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃ℎ,𝐷𝐷𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃ℎ) (0.01326,0.06565) 

𝑝𝑝𝑖𝑖𝑖𝑖0 , 𝑖𝑖, 𝑗𝑗 = 1،2،3 0 (𝑃𝑃𝑌𝑌𝑌𝑌𝑌𝑌 ,𝐷𝐷𝑌𝑌𝑌𝑌𝑌𝑌) (0.48724,0) 

(𝜙𝜙0,𝜃𝜃0,𝜓𝜓0) (rad) (-0.0087, 0.01, 0.0087)  

 

 
Figure (2) : The comparison of Roll angle deviations control for the small initial deviations condition between three control 
methods; A1: controlled Roll angle – No disturbance, A2: Roll angle control torques – No disturbance, B1: controlled Roll 

angle – Disturbance added, B2: Roll angle control torques – Disturbance added. 
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Given a measurement accuracy of 0.02 degrees, as 
discussed in section 4, the SMC and AFSMC 
methods achieve settling times of under 60 seconds 

for all three attitude angles. In contrast, the PD 
method fails to reach the settling range within 600 
seconds at any angle. 

 
Figure (3) : The comparison of Pitch angle deviations control for the small initial deviations condition between three control 

methods; A1: controlled Pitch angle – No disturbance, A2: Pitch angle control torques – No disturbance, B1: controlled Pitch 
angle – Disturbance added, B2: Pitch angle control torques – Disturbance added. 
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Figure (4) : The comparison of Yaw angle deviations control for the small initial deviations condition between three control 
methods; A1: controlled Yaw angle – No disturbance, A2: Yaw angle control torques – No disturbance, B1: controlled Yaw 

angle – Disturbance added, B2: Yaw angle control torques – Disturbance added. 

Notably, the AFSMC method outperforms the SMC 
method, achieving stabilization within 20 seconds at 
all three attitude angles. Furthermore, Figures (2-4) 
indicate that the AFSMC method achieves the 
desired attitude angles with lower control torque 
compared to the other two methods.  

What was observed in Figures (2-4) regarding the 
performance of the three control algorithms is 
summarized in Table (4). 

The effects of disturbances are minimal across all 
controllers. Figure (5) shows that disturbance 
torques, for both small and large deviations, fluctuate 

with negligible amplitudes on the order of 1e-6, 
making them insignificant compared to control 
torques, particularly at larger angles. Consequently, 
disturbances were omitted from the large angle 
deviation simulations.  
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Table (4) : A brief comparison of the performance of three control scenarios in two conditions of applying disturbances and 
ignoring them, in the case of small deviations 

 Roll Pitch Yaw 

 ts (s) ess 
(deg) 

Tmax 
(N.m) 

MP 
(deg) 

ts 
(s) 

ess 
(deg) 

Tmax 
(N.m) 

MP 
(deg) 

ts 
(s) 

ess 
(deg) 

Tmax 
(N.m) 

MP 
(deg) 

W
ith

ou
t 

D
is

tu
rb

an
ce

s PD --- -350 
e(-4) 43 e(-7) 0.716 --- 0.1259 39  

e(-8) -1.53 --- 0.0759 -56  
e(-7) 0.4017 

SMC 48 73 
e(-4) 45 e(-7) 0.271 57 37 e(-4) -27  

e(-7) -0.254 18.
5 -7 e(-4) 14  

e(-7) 
34 

e(-4) 
AFSM

C 17 27 
e(-4) -22 e(-7) 0.177 15 10 e(-4) -28  

e(-7) -0.153 17 -1 e(-4) 22  
e(-7) -0.179 

W
ith

 
D

is
tu

rb
an

ce
s PD --- -351 

e(-4) 43 e(-7) 0.718 --- 0.1395 38  
e(-8) -1.52 --- 0.0763 -56  

e(-7) 0.4034 

SMC 48 40 
e(-4) 45 e(-7) 0.265 49 (-4,5) 

e(-4) 
-27  

e(-7) -0.261 15 -(56,66) 
e(-4) 

14  
e(-7) 

-77  
e(-4) 

AFSM
C 17 16 

e(-4) -21 e(-7) 0.174 15 -7 e(-5) -27  
e(-7) -0.157 17 -15  

e(-4) 
22  

e(-7) -0.183 

 
Figure (5) : Disturbing torques changing with time for the conditions of small and large initial deviations 

5-2- Comparison of Large Angle Simulation 
Results : 

After demonstrating satisfactory performance 
under small deviation conditions, the AFSMC 
controller is evaluated for large initial angle 
deviations. The control parameters for this scenario 
are provided in Table (5). 

For large-angle initial deviations, the desired final 
attitude, as outlined in Section 4, is set at 0.5 degrees. 
As shown in Figure (6), the AFSMC method achieves 
a shorter settling time compared to the SMC method 
for all attitude angles except pitch. Conversely, the 
PD controller fails to reach the settling state or the 
desired value for any attitude angle except roll. 
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Furthermore, the PD method exceeds the allowable 
control torque limits of the selected reaction wheels. 
The performance of the three control algorithms has 

been shown in Figure (6) and is summarized in Table 
(6).

Table (5) : Large deviation control parameters for regenerating PD, SMC and AFSMC algorithms 

Parameters Values Parameters Values 

(𝜙̇𝜙0 𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑, 𝜃̇𝜃0 𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑, 𝜓̇𝜓0 𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑) 

(rad/sec) 
(0, 0, 0) 𝛽𝛽 0.02 

(𝜙𝜙0 𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑, 𝜃𝜃0 𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑,𝜓𝜓0 𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑) (rad) (0, 0, 0) (𝐾𝐾𝑟𝑟𝑟𝑟1,𝐾𝐾𝑟𝑟𝑟𝑟2,𝐾𝐾𝑟𝑟𝑟𝑟3) (0.01, 0.01, 0.01) 

𝜓𝜓𝑖𝑖𝑖𝑖  , 𝑖𝑖 = 1،2،3 0 (𝜆𝜆1,𝜆𝜆2, 𝜆𝜆3) for SMC (0.01, 0.01, 0.016) 

𝑝𝑝𝑖𝑖𝑖𝑖0 , 𝑖𝑖, 𝑗𝑗 = 1،2،3 0 
(𝜆𝜆1,𝜆𝜆2، 𝜆𝜆3) for 

AFSMC 
(0.01,0.01,0.016) 

(𝜙𝜙0,𝜃𝜃0,𝜓𝜓0) (rad) (-0.0087, 0.01, 0.0087) (𝑃𝑃𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅 ,𝐷𝐷𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅) (0.03000,0.41461) 

(𝜙̇𝜙0, 𝜃̇𝜃0, 𝜓̇𝜓0) (rad/sec) (1, 1, 1)× 10−5 (𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃ℎ,𝐷𝐷𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃ℎ) (0.01326,0.06565) 

(𝛼𝛼, 𝛾𝛾) (0.7,0.00001) (𝑃𝑃𝑌𝑌𝑌𝑌𝑌𝑌 ,𝐷𝐷𝑌𝑌𝑌𝑌𝑌𝑌) (0.48724,0) 

 
Figure (6) : The comparison of three control methods in the large angle deviations condition; A1: controlled Roll angle, A2: 
Roll angle control torques, B1: controlled Pitch angle, B2: Pitch angle control torques, C1: controlled Yaw angle, C2: Yaw 

angle control torques.
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Table (6) : A brief comparison of the performance of three control scenarios in the case of large deviations 

 Roll Pitch Yaw 

ts (s) 
ess 

(deg) 

Tmax 

(N.m) 

MP 

(deg) 
ts (s) 

ess 

(deg) 

Tmax 

(N.m) 

MP 

(deg) 

ts 

(s) 

ess 

(deg) 

Tmax 

(N.m) 

MP 

(deg) 

PD 37.5 0.110 0.9808 4.475 --- 5.499 -0.4245 -12.153 --- -2.473 -0.4133 -10.610 

SMC 464 -0.080 0.0031 -40.539 196 8 e(-5) -0.0027 --- 238 -0.515 -0.0044 -7.932 

AFSMC 280 0.350 0.0040 -40.948 586 -0.162 -0.0018 --- 600 0.005 -0.0032 --- 

As illustrated in Error! Reference source not 
found.), the AFSMC method achieves the desired 
attitude angles while consuming less control energy 
compared to both PD and SMC controllers. 

As expected, the linear PD control method proved 
inadequate for managing large deviations, failing to 
achieve the required precision. While the SMC 
method demonstrated relatively acceptable 
performance for large-angle attitude control, the 
AFSMC method outperformed it in terms of 
accuracy, speed, and energy efficiency. 

6- Conclusion 
This paper explores the application of Adaptive 

Fuzzy Sliding Mode Control (AFSMC) for the 
attitude control of a low Earth orbit (LEO) 
communication satellite equipped with three reaction 
wheels. Due to the system’s complexity and inherent 
uncertainties, AFSMC is chosen for its robustness 
against unknown disturbances, simplicity, speed, 
accuracy, and ability to ensure convergence to a 
steady state . 

To demonstrate the advantages of the AFSMC 
approach, its performance is compared with that of 
the Proportional-Derivative (PD) and Sliding Mode 
Control (SMC) methods under identical conditions. 
Simulation results indicate that the PD controller fails 
to meet the design requirements, whereas the SMC 
method delivers reasonable performance. However, 
the AFSMC method outperforms both, offering 
superior accuracy, faster response times, and greater 
energy efficiency, all without relying on precise 
system dynamics. To achieve the desired frequency 
range and convergence rate, the two positive 
coefficients, α and γ, in Equation 36 can be trained 
more systematically; a method for their optimal 
tuning is provided in Mousavi et al. [18]. The method 

is based on reinforcement learning and will be 
employed in future studies. 

In conclusion, the proposed AFSMC controller 
effectively meets the research objectives, enabling 
the satellite to achieve the desired state under optimal 
conditions, thereby validating its suitability for 
robust attitude control. 
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Nomenclature 

Parameter Description Parameter Description 
[𝜙𝜙 𝜃𝜃 𝜓𝜓]𝑇𝑇(rad) Euler angles 𝑅𝑅𝑜𝑜 (𝑚𝑚) Radius of orbit 

𝜔𝜔𝑜𝑜(
𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟
𝑠𝑠

) 
Satellite orbit 
angular velocity 

𝑐𝑐 (
𝑚𝑚
𝑠𝑠

) Speed of light 

M (kg) Total mass of 
the Earth 

h (N.m.s) 
Angular 
momentum 
vector 

𝐶𝐶𝐷𝐷 
Satellite 
coefficient of 
drag 

𝑅𝑅1,𝑅𝑅2,𝑅𝑅3 

Nonlinear 
functions for 
satellite 
attitude 
dynamics 

𝛬𝛬 (𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟) Satellite latitude 𝑫𝑫𝑆𝑆
𝐶𝐶�

(𝐴𝐴.𝑚𝑚2) 

The 
spacecraft’s 
effective 
magnetic 
moment 

𝑩𝑩𝑂𝑂  �
𝑤𝑤𝑤𝑤
𝑚𝑚2� 

The geocentric 
magnetic flux 
density 

𝐷𝐷(𝑚𝑚) 
Antenna’s 
aperture 
diameter 

𝜆𝜆 (𝑚𝑚) 
Wavelength of 
transmitted 
signal 

i (𝐴𝐴) Servo motor 
current 

𝑁𝑁 Gear conversion 
ratio ℜ (𝛺𝛺) Servo motor 

resistance 

𝐿𝐿 (𝐻𝐻) Servo motor 
inductance 𝜈𝜈 (v) 

Voltage 
applied to 
servo motor 

𝑱𝑱 (𝑘𝑘𝑘𝑘.𝑚𝑚2) Moment of 
inertia 𝛼𝛼 , 𝛾𝛾 AFSMC 

learning rates 

(𝑐𝑐,𝜎𝜎) 

Center and 
width of fuzzy 
membership 
functions 

𝜇𝜇𝐴𝐴𝑖𝑖𝑟𝑟 
Fuzzy 
membership 
functions 

μ (=GM) 
(m3⋅s−2) 

The geocentric 
gravitational 
constant 

𝝎𝝎(
𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟
𝑠𝑠

) 
Angular 
velocity vector 



 
 

 

𝑰𝑰 (𝑘𝑘𝑘𝑘.𝑚𝑚2) Moment of 
inertia matrix T (Nm) Torque vector 

𝑑𝑑𝑑𝑑 (𝑚𝑚2) 
The surface 
element of the 
satellite 

p 
The solar 
radiation 
pressure 

V (𝑚𝑚
𝑠𝑠

) 

The satellite 
orbital velocity 
vector relative 
to the 
atmosphere 

𝜌𝜌 (𝑘𝑘𝑘𝑘
𝑚𝑚3)  

The 
atmosphere 
density 

 

Subscripts 
Parameter Describe Parameter Describe 

I Related to 
the ICS1 O Related to 

the OCS2 

B Related to 
the BCS3 w 

Related to 
the 

reaction 
wheel 

IR OCS relative 
to ICS IB 

BCS 
relative to 

ICS 

RB BCS relative 
to OCS c 

Related to 
the 

controller 

dis Related to 
disturbances m Related to 

the motor 

sp Solar 
pressure eq Equivalent 

rb Robust T Total 
d Desired mag Magnetic 

aero Aerodynamic e The 
effective 

Superscripts 
Parameter Describe Parameter Describe 

B Expressed in 
BCS * The Ideal 

form 

fuz 

Related to 
the fuzzy 
part of the 
controller 

rb 

Related to 
the robust 
part of the 
controller 
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Appendix 
A. At an orbital altitude of 1000 km, the primary 

disturbances affecting a satellite’s attitude are solar 
radiation pressure, aerodynamic drag, and the 
interaction between the satellite’s magnetic dipole 
and the Earth’s magnetic field. In this section, 
mathematical models for each of these disturbing 
factors are summarized . 

a. Solar Radiation Pressure:  

The solar radiation pressure torque on the satellite 
can be obtained as Equation A.1

  
[19]

    
𝑻𝑻𝑆𝑆𝑆𝑆 = ∫𝑹𝑹𝑆𝑆𝑆𝑆 𝑖𝑖 × 𝑑𝑑𝒇𝒇𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡 𝑖𝑖                                       (A.1)

  
 

where 𝑹𝑹𝑆𝑆𝑆𝑆 𝑖𝑖 is the vector between the spacecraft’s 
center of mass and the center of pressure of the ith 
surface element, and the force element could be 
calculated as Equation A.2 
𝑑𝑑𝒇𝒇𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡 = −𝑃𝑃 �(1 − 𝐶𝐶𝑠𝑠)𝑠̂𝑠 + 2 �𝐶𝐶𝑠𝑠 cos𝛽𝛽 +
1
3
𝐶𝐶𝑑𝑑� 𝑛𝑛�� cos𝛽𝛽 𝑑𝑑𝑑𝑑                            (A.2) 

where 𝐶𝐶𝑎𝑎 + 𝐶𝐶𝑠𝑠 + 𝐶𝐶𝑑𝑑 = 1, and 𝑠̂𝑠 is the unit vector 
of the surface element towards the sun, 𝑛𝑛� is the unit 
vector of the surface normal, and 𝛽𝛽  is the angle 
between the unit vectors. 

 The torque calculated from Equation A.1
  

 with 
respect to the OCS can be expressed in terms of the 
BCS by multiplying by [A], as given in Equation 4. 

b. Drag Aerodynamic Disturbing Torque 

For a surface element dA, with outward normal , the 
drag aerodynamic disturbing torque is given by 
Wertz  [19] as Equation A.3 

𝑑𝑑𝒇𝒇𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎 = −1
2
𝐶𝐶𝐷𝐷𝜌𝜌𝑽𝑽2�𝑛𝑛�𝑉𝑉�𝑎𝑎�𝑉𝑉�𝑎𝑎𝑑𝑑𝑑𝑑                         (A.3) 

Then the aerodynamic torque is determined as 
Equation A.4 

𝑻𝑻𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎 = ∫𝒓𝒓𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎 × 𝑑𝑑𝒇𝒇𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎                                 (A.4) 

where 𝑉𝑉�𝑎𝑎 is the velocity unit vector relative to the 
atmosphere in the same direction as 𝑛𝑛� and 𝒓𝒓𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎 is a 
vector from the satellite center of mass to the surface 
element of d𝐴𝐴. It is sufficient to derive 𝑉𝑉�𝑎𝑎 relative to 
the BCS to obtain Equation 13 relative to the BCS. 

Since the satellite considered in this research works 
at an altitude of 1000 km, the aerodynamic torque has 
a slight effect, and for selecting an appropriate 
atmospheric density value, Figure (7) is adequate.  

 

 

c. Magnetic Residual Disturbing Torque  

The disturbing torque due to the magnetic residual 
dipoles in the satellite structure coils with the Earth’s 
magnetic field is calculated as Equation A.5 [19] 

𝑻𝑻𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚 = 𝑫𝑫𝑆𝑆
𝐶𝐶�

× 𝑩𝑩𝑜𝑜                          (A.5) 

where 𝑩𝑩𝑜𝑜  is the geocentric magnetic flux density 
(in 𝑤𝑤𝑤𝑤 𝑚𝑚2� )  and can be estimated in the OCS as 
Equation A.6 

𝑩𝑩𝑜𝑜 = 𝐵𝐵𝑀𝑀(𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐 𝛬𝛬 , 0,2 𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠 𝛬𝛬) ,𝐵𝐵𝑀𝑀 = 7.96×106

𝑅𝑅3
              (A.6) 

where R is the satellite geocentric distance (in 𝑘𝑘𝑘𝑘). 
The torque derived from Equation A.6 can be 
expressed in terms of the BCS by multiplying 𝐵𝐵𝑜𝑜 
by [𝐴𝐴], as given in Equation 4.  

Figure (7) : Density distribution (kg⁄m^3) of 
the total atmosphere in terms of altitude 

(km) [19] 
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 نویسنده مسئول *
 
 
 
 

 چکیده 
  استفاده   هاماهواره  از  بسیاري   در  پذیرانعطاف  خورشیدي   هاي آرایه  از  الکتریکی  توان  تأمین  منظوربه  امروزه

 شامل   بزرگ  پذیرانعطاف  اجزاء  با  ماهواره   یک  براي   وضعیت  کنترل   قانون   طراحی  باوجوداین.  شودمی
  سازي-مدل   هاي روش  انواع  مقاله،  این  در.  هست  پیچیده  دینامیک  و  سازي مدل   ازجمله  هاییدشواري 
 آنالیز  ادامه  در.  شودمی  پیشنهاد  مودال   آنالیز  جهت  محدود  المان  روش  و  شده  بررسی  پذیرانعطاف  ي ماهواره
  مدل  شامل  صلب  بدنه  به  متصل  گیردار   یکسر  تیر  یک  عنوانبه   پذیرانعطاف  ي ماهواره  فرکانسی   مودهاي 
  از   منظور  بدین.  شودمی  ارائه  محدود  المان  سازي شبیه  و   MATLAB  در  شده  سازي پیاده  تحلیلی

ADAMS، Patran/Nastran  و  Abaqus  فیزیکی   مشخصات  که  شودمی  گیري بهره  سازي مدل   جهت 
  آنالیز   هاي روش  عملکرد  مقایسه.  شودمی  تعیین  Intelsat-5  پارامترهاي   از  استفاده  با  پذیرانعطاف  ماهواره
  از   حاصل  تفاوت  این .  دهدمی  نشان  را   درصد  3.34  نسبی   خطاي   حداکثر  ماهواره،  عملیاتی  مدل   با  مودال 

 با   مدل   سنجیصحت  انتها  در.  هست  سازي شبیه  افزارهاي نرم  در  مودال،  آنالیز  جهت  متفاوت  هاي بندي مش
  هايسازي شبیه بین نسبی خطاي  که  گرفته صورت پذیرانعطاف ماهواره چندموضوعی سازي شبیه از استفاده

MATLAB   و  ADAMS   و   سازي مدل   جهت  محدود  المان  هاي مدل   کارایی  بیانگر  نتایج.  هست  قبول قابل 
 وضعیت   کنترل   قانون   طراحی  هدف  براي   تواندمی  که  بوده  پذیرانعطاف  ي ماهواره  دینامیک  معادلات  حل
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1 
 مقدمه  -۱
شدند  ساخته میک  کوچ  ي هااندازه  رها درهوا هگذشته، ما  رد

ا ههرواهفضا براي این ما  راي که داي سادههتیرو به دلیل مأمو
داشتند   شده   فی تعر کمی  الکتریکی  توان  به  نیاز    ].2،  1[  بود 

 يهات یفضایی، مأمور  هاي سیستما و دیگر  ههرواهامروزه براي ما
تپیچیده طرشود.  میریف  عتري  اي ههرواهما  ر د  ،دیگر  فاز 

ر  اي مختلفی نظیه ت، قابلی1نی زم  نییمدار پا  راه دو رسنجش از  
  ت ، دقزولوشن بالا ر، گرفتن تصاویري با  بالا   تصویربرداري حجم  
تصویربردا  بالا   2وي رنشانه عرض  اسرو  مدنظر  زیاد   ر د  ت. ي 

امروزه  ههرواهما مرسوم  از   منظوربهاي  الکتریکی  توان  تأمین 
خوهایهرآ استفاده  راي  بازشونده  جهتمی شیدي  برآورده    شود. 

 ي بردار عکس   تجهر  مانو  تریف شده نظیر قابلیع ت  الزامات  نمودن
،  ي ربرداریتصو  مد   زمانی   تمحدودی  و  موردنظر چندگانه  اهداف    از

-باعث می  تیع سریع وض  ر. مانوهست   تیعسریع وض  رنیاز به مانو
اش نمایند و سبب شود عترشیدي بازشونده اراي خوهایهرشود آ

 . ش یابده کا شدهگرفته تصاویر  تکه کیفی 
  سازي زیرسیستم کنترل وضعیت طراحی و پیاده  یطورکلبه

انعطاف اجزاء  با  ماهواره  شامل  ربز  ریپذبراي    يها ي دشوارگ 
، یفعبا میرایی ض  ینوسان  رفتا، رمدل مرتبه بالا   ازجمله  یفراوان

دن رآو  به دست  تجه  بسازي ذاتی ناشی از تقریي مدلهااطخ
  ا رهکوپلینگ بین محو،  اهمترراپا   طعیتقعدم،  مدل مرتبه محدود

-انعطافاي  ههرواهمابراي  .  ]5- 3[  هست  ی بودن مدلطغیرخو  
و نرخ    تیوضع  ي دار یپا  ،روي هدقت نشان  دور  اهرسنجش از    ریذپ

بازهریمانورپذ در  تصویربرداري  ي  مد  زمانی   ستمیرسیز  ي برا ي 
ترت  تیکنترل وضع  بر   0.001درجه،    0.01  باًیتقر  بیبه  درجه 

 ]. 6[  ) استهیدرجه بر ثان 5(تا حدود  ه یدرجه بر ثان 5/2و  هیثان
انعطاف  اتارتعاش خورش  ي ریپذو  و  آنتن  ي،دیصفحات  ها 

  از   ].7[  وضعیتی تأثیرگذار است  ي مانورها  ي رو  بر  سوختن  ازمخ
-انعطاف  ي هماهوار  یکینامیمعادلات د  ی،اضیري  ساز مدل دیدگاه  

-یرا دشوار م  ي آنسازاست که مدل  یجزئشامل مشتقات    ریپذ
و   قیمدل دق  کیبه    عیو سر  زاویه بزرگ  ي مانورها  منظوربه   .کند

است.   از ین اجزاء ماهواره ن یمختلف ب ي هاشامل تداخل یرخطیغ
د طرف  تحروضعیتی    ي مانورها  گریاز    ي هافرکانس  ک یموجب 

و  ریپذانعطاف  ي ساختارهای  عیطب کنترل  دقت  شده    قانون 
 ریثأتحت تي  ساز ادهی پ  هنگام را    یبر اساس مدل خط  شدهیطراح

 
1 Low Earth Orbit 
2 Pointing Accuracy 
3 Out-of-Plane (OP) 
4 In-Plane (IP) 

  منظور بهسازي  مدل  سنجی صحت  بنابراین  ]؛8[  ددهمیقرار  
 ي هاي سازمدلت. در  اس  ي ضروروضعیت    لکنتر  ی قانونطراح
پ  منظوربه   شدهارائه محاسبات  از   ي هافرکانس  ده، یچ یاجتناب 
-انعطاف   ي ساختارها  3خارج از صفحهي  را تنها در راستا  یعیطب

  و   4صفحه در    ي در راستا   ي هااند و از فرکانسدر نظر گرفته  ریذپ
است.  یپوشچشم  5یچشیپ افزا  شده  فرکانس  شیبا    ي ها تعداد 

محاسبات  یعیطب مدل  افتهی  ش یافزا  حجم    پیچیده   ي سازو 
 مود اول   رچها  تنها   هادر بیشتر پژوهش  همچنین  ].9[  گرددی م

-کنترلی  طراح  ي وسازمدلي  برا  ریپذانعطاف  ر ساختا  سیفرکان
 ]. 10[ شودیم کارگیري به کننده 
 ي بدنه کشامل یمقاله،  این رد شدهگرفتهنظر  رد ي رهاهوما

در این مقاله معادلات دینامیک .  هست   ي دیشر صلب و پنل خو
یک   مدل  جادیابا    رپذیفانعطا  ي هماهوارغیرخطی  توسط    یک 

محدود المان  شدهست صحو    6روش  ارائه    ADAMS  در  نجی 
 ي سازمدل   ی،ک یمکان   ستمیس  ده یچیپ  ي هاساخت مدل شود.  می 

غ اثرات  انعطاف   یرخطیکامل  و  ریپذشامل  با    کپارچهی  ادغامي 
سازي و شبیه  ي سازمدل از مزایاي این نوع    Simulink  ي هامدل 

ط  اتصال برخو    ADAMS  ماهواره در  ي سازمدل  بابنابراین  ؛  هست
  ها ماهواره  یخطریو غ  دهیچیپ  یکنامید  توانیم   MATLABبه  

 .نمود را مدل ریپذانعطاف شامل اجزاء
 ي سازکه ابتدا روند مدل   هست  گونه   بدین  مقاله این    رساختا

و در   شده ارائههاي مختلف  در طول سال  ریپذانعطاف  ي ماهواره
بفاعطان  ي هراهوما  مدلادامه   روش  پذیر  از  استفاده  مختصات ا 

ا شده رمودال  دراس  ائه  انواع    ت.  مودال    هاي شروادامه  آنالیز 
در    آمدهدستبه  یلیمدل تحلمعرفی شده و    رپذیفماهواره انعطا
MATLAB  همچنین  شودیم  سازي پیاده از  .  استفاده  با 

ADAMS،  Patran/Nastran  و  Abaqus  ماهواره    ي براي  ساز مدل
نظر   ریپذانعطافي  دیخورش  هاي پنلشامل    ریپذانعطاف در  با 
  ی بررس  منظوربه  .گرددیاول ارائه م  یعیفرکانس طب  هشتگرفتن  

نتایج، و صحتعملکرد     در   شده  یطراح  یکی مکان  مدل  سنجی 
ADAMS   مختصات مودال    به روش  شدهاستخراجتحلیلی  مدل    با

اتصال برخط به    و  7سازي چندموضوعی شبیه   از روش  استفاده   با
MATLAB  گیري صورت یجه نت نیز    تیدرنها  .گرددیم  سهی مقا 

 گیرد. می
 

5 Torsion (T) 
6 Finite Element Method (FEM) 
7 Multidisciplinary Simulation 
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 ذیر پانعطاف  يماهواره يساز روند مدل  -۲
رو)  1(  شکل مدل  هاي شانواع   ي هماهوار  سازي پرکاربرد 

روش بر   یمبتن که  ]11[  دهد. در مرجعرا نشان می  رپذیفانعطا
هایبرید ی  1مختصات  خط  کبوده    وضعی   حرکت  ي برا  یمدل 

روش تنها حول    نیا  بسط داده شده است.  جهتکی  درو  ماهواره  
  کارایی  ،همواروضعیتی  ي مانورها ي براو کار  ي چند نقطه   ای کی

تعدادي جسم  ت  رصوه بد. در رویکرد چندجسمی سازه  لازم را دار 
انعطاف  همبهمتصل صلب   اتصالات  با  شدهکه  توزیع  و پذیر  اند 

به   اختیاري  توصیف می اعمال می  هاآنگشتاورهاي  شود.  شود، 
مدل براي  روش  آنتناین  بوم  آرایهسازي  و    خورشیدي هاي  ها 

گیرد. رویکرد المان محدود قرار می  مورداستفادهحین بازشوندگی  
اجزاء   اساس  بر  سازه  توصیف  بر  خاصیت    شدهعیتوزمبتنی  با 

حجم محاسبات و پردازش  ].12[ جرمی و سختی مشخص است
المان  ي واسطهبه ابعاد  و  جابهتعداد  بودن  کوچک  فرض  و  -ها 

 .هستهاي این رویکرد ها از محدودیتجایی
 

 
 الف)

 
 ب) 

 
 ج)

:  رپذیفانعطا هماهوار  سازي مدل  هاي شانواع رو): شماتیک 1( شکل
د  المان محدو، ج) ]14[ چندجسمی، ب) ]13[ دیبری مختصات هاالف) 

]12 [ 
 

رو  هسیمقا  )1(جدول    ي ماهواره  سازي لمد  هاي ش انواع 
که اگر   هست  صورتن یبدمقایسه  دهد.  را نشان می  رپذیفانعطا

 
1 Hybrid Coordinate Formulation 

و اگر   شودمی  مشخص  ✓نماد    اي خوب باشد بریاعوشی، مر  در
آن   راگر د  تی درنهاو    شودمی  مشخص  +نماد    امتوسط باشد ب

  . شودمی  مشخص  ✕نماد    ا یفی داشته باشد بع، عملکرد ض ریاعم
روش المان    فردمنحصربه   ي هایژگ یاستفاده از و  يمنظور برا  دینب

و جسم صلب   ریپذانعطاف  ي سازه  لیتحل  در این مقاله  ،دمحدو
برا نرمپذیر  انعطاف  ي ه ماهوار  ي سازمدل  ي مفروض    هايافزاردر 

سازه به    ریپذانعطاف   ي و مودها  هانجام شد   المان محدود  یلیتحل
 د. نیآمیدست 

مانند:  کیمکاني  افزارهانرم متفاوتی    ،  ADEOS،Simpackی 
Nastran  ،ADAMS  ،FEMBS    وSimscape Multibody  

میبه   ریپذانعطاف  ي ساختارها  ي سازمدل   منظوربه -کارگیري 
 وضعی  آنالیز حرکت  منظوربه  انتخابی مناسب   ADAMS  .شوند

از    شیپ  مدل را  سنجیصحتامکان  و    هستساختار چندجسمی  
کنار    Nastran.  دهد یم  وضعیت   کننده کنترلي  سازادهیپ در 

  هاي آنالیز مودال ساختار  جهت  Patranافزار  نرم  یطراح  طیمح
انواع 3) و (2هاي (شود. در شکلنیز استفاده می   ریپذانعطاف  (

ماهوارهمدل انعطافسازي  در  ي  نرم  ADAMSپذیر  سایر  -و 
-، در پژوهشSiemens NXو    ANSYS  ازجملهفزارهاي تجاري  ا

بودهه متمرکز  وضعیت  کنترل  قانون  بر طراحی  که  در  ایی  اند، 
 هاي مختلف آمده است.طول سال

 
پذیر:  ي انعطافه ماهوارسازي مدل هايروشانواع  سه یمقا):  1(جدول 

 ) نامطلوب ✕) مطلوب، (+) نسبتاً مطلوب، ( ✓(

 ار یمع
مختصات  

 ] 11[هایبرید 
چندجسمی 

]15[ 
المان محدود  

]16[ 
ي  سازي در ماهوارهقابلیت پیاده

 + + ✓ پذیرانعطاف

 ✕ ✓ + سازي سادگی مدل 
سازي براي مدل دقت مدل
 ✓ ✕ + پذیري انعطافماهواره

 + ✓ ✓ ارائه یک مدل دینامیکی
 ✕ ✓ + ی محاسبات یدگیچیپ

خارج از و  داخل يصحت مودها 
 ✓ ✕ + صفحه

 ✕ ✓ + به هندسه  تیحساس
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 الف)

 
 ب) 

 
 ج)

 
 د) 

 
 ه) 

 
 و) 

 
 ز) 

 
 ح)

 
 ط) 

 
 ي) 

ي  سازمدل ، ب)  ADAMS در  رپذیفانعطا يد یپنل خورش: الف)  م) 2018تا  2001(از پذیر هاي انعطافسازي دینامیکی ماهواره): مدل2( شکل
-با پنلماهواره ه) ]، 18[ ADAMSدر  رپذیفانعطا يد) ماهواره ]، 7[ پذیر ج) ماهواره با اجزاء انعطاف ]،Simpack ]17در  ریپذساختار انعطاف

ط)  ]، 22[پذیر ح) ماهواره انعطاف]، 21[ ر پذیفانعطاز) ربات فضایی و ماهواره ]، 20[ GOESو) ماهواره  ]ADAMS ]19 پذیر دراي انعطافه
 ]24[ي) بازوي فضایی چندعضوي و ماهواره هدف ]، Patran/Nastran ]23و  ADAMSتوسط  شدهی ماهواره طراح
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 الف)

 
 ب) 

 
 ج)

 
 د) 

 
 ه) 

 
 و) 

 
 ز) 

 
 ح)

 
 ط) 

 
 ي) 

 
 ك) 

 
 ل) 

 MATLABسازي شده در  لمد   رپذیفانعطاي : الف) صفحه م) 2024تا  2019(از پذیر هاي انعطافسازي دینامیکی ماهواره): مدل 3( شکل
ر  د سوختمخزن روي آنتن، ه) نشانه  سمیمکاندوار، د)  ءبه همراه اجزا ADAMS در  ریپذانعطاف ماهواره، ج)  ریپذماهواره انعطافب)  ]، 25[

ADAMS در   رپذیفانعطاح) ماهواره ]، 27[پذیر ز) ماهواره با آنتن انعطاف]، 26[  گسترشقابلهاي خورشیدي پذیر با پنلو) ماهواره انعطاف
Siemens NX ]28 ،[پذیر در ط) ماهواره انعطافANSYS ]29 ،[پذیر ي) ماهواره با اجزاء انعطاف ]پذیر  ك) ماهواره با آنتن و پنل انعطاف]، 30

]32[پذیر ل) ماهواره با بازوي رباتیک و آنتن انعطاف]، 31[
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دستگاه    در  پذیرف ماهواره انعطا يساز مدل -۳
 مودال مختصات 

امدر این بخش   دل دینـ ا  یکیمـ ذیر  فاعطـان  ي هراهومـ هپـ  ارائـ
شـود. معادلات دیفرانسـیل معمولی مانور وضـعیت ماهواره را می

ــیف می انتوصـ ل جزئی بیـ ــیـ ادلات دیفرانسـ د و معـ ده  کنـ کننـ
. معادلات دینامیکی  هســتپذیر ماهواره ارتعاشــات اجزاء انعطاف

  ].33[ هست) 2) و (1صورت روابط (پذیر بهیک ماهواره انعطاف
 

 )1 ( 𝐽𝐽𝜔̇𝜔 + 𝛿𝛿𝑇𝑇𝜂̈𝜂 = −𝜔𝜔×(𝐽𝐽𝐽𝐽 + 𝛿𝛿𝑇𝑇𝜂̇𝜂) + 𝑢𝑢 + 𝑇𝑇𝑑𝑑 

 )2 ( 𝜂̈𝜂 + 𝐶𝐶𝜂̇𝜂 + 𝐾𝐾𝐾𝐾 = −𝛿𝛿𝜔̇𝜔 − 𝛿𝛿2𝑢𝑢𝑝𝑝 

معادلات   این  از 𝐽𝐽در  و  است  سازه  کل  اینرسی  ماتریس   ،
اصلی   بدنه  به  مربوط  اینرسی  ماتریس  یک   𝐽𝐽𝑚𝑚𝑚𝑚مجموع  که 

3ماتریس   × ، متقارن و معین مثبت است و ماتریس اینرسی 3
انعطاف تشکیل میبخش  زاویه  𝜔𝜔شود.  پذیر  دستگاه    اي سرعت 

 . است یمختصات بدنه ماهواره نسبت به دستگاه مختصات اینرس
 

 )3 ( 𝐽𝐽 = �
𝐽𝐽11 𝐽𝐽12 𝐽𝐽13
𝐽𝐽21 𝐽𝐽22 𝐽𝐽23
𝐽𝐽31 𝐽𝐽32 𝐽𝐽33

� 

 
  𝛿𝛿𝑇𝑇𝛿𝛿صورتبه  پذیر در ماتریس اینرسی کلیتوزیع بخش انعطاف

پذیر را نشان  هاي صلب و انعطافاثر متقابل بین بخش  𝛿𝛿است.  
𝑁𝑁دهد که یک ماتریس  می × تعداد مود الاستیک   𝑁𝑁بوده و    3

گرفته  نظر  است.    𝜂𝜂.  هستشده  در  مودال  مختصات    𝑢𝑢بردار 
گشتاور کنترلی است که براي ایجاد تغییر وضعیت در بخش صلب 

می  مورداستفاده انعطافقرار  بخش  ورودي  و 𝑢𝑢𝑝𝑝پذیر  گیرد.   ،
انعطاف ورودي  اثر  عبارت    𝛿𝛿2پذیر  ماتریس  𝐽𝐽𝐽𝐽است.  + 𝛿𝛿𝑇𝑇𝜂̇𝜂 

زاویه بیان تغییر وضعیت  گر مومنتم  براي  اي کل است. سیستم 
بدنه اصلی داراي سه ورودي در سه محور رول، پیچ و یاو است و 

کند تغییري در شکل  نوع محرکی که این گشتاورها را تولید می 
نمی ایجاد  به معادلات  که  خارجی  گشتاورهاي  صورت کند. 

شوند و تغییرات احتمالی پارامترهاي  اغتشاش به ماهواره وارد می
 شوند.نشان داده می 𝑇𝑇𝑑𝑑مدل از مقدار نامی، با ورودي 

𝑁𝑁ماتریس  𝐶𝐶پذیر، در معادلات بخش انعطاف × 𝑁𝑁   ــرایب ض
𝑁𝑁ماتریس  𝐾𝐾میرایی و  × 𝑁𝑁    4(ت رصـــوهبضـــرایب ســـختی (

 ].10[باشند می
 )4( �

𝐶𝐶 = diag{2𝜁𝜁𝑖𝑖𝜔𝜔𝑛𝑛𝑛𝑛 , 𝑖𝑖 = 1, … ,𝑁𝑁}
𝐾𝐾 = diag{𝜔𝜔𝑛𝑛𝑛𝑛

2 , 𝑖𝑖 = 1, … ,𝑁𝑁}  

𝜔𝜔𝑛𝑛𝑛𝑛  فرکانس طبیعی و𝜁𝜁𝑖𝑖  ــریب میرایی مود ــتند.  𝑖𝑖ض ام هس
𝜔𝜔×(𝐽𝐽𝐽𝐽وجود بخش   + 𝛿𝛿𝑇𝑇𝜂̇𝜂)    ب غیرخطی ــبـ ادلات، سـ در معـ

 است.  𝜔𝜔ماتریس   1متقارن نامتوازنفرم   ×𝜔𝜔شود.  می  هاآنشدن  
 

 )5( 𝜔𝜔× = �
0 −𝜔𝜔𝑧𝑧 𝜔𝜔𝑦𝑦
𝜔𝜔𝑧𝑧 0 −𝜔𝜔𝑥𝑥
−𝜔𝜔𝑦𝑦 𝜔𝜔𝑥𝑥 0

� 

 افته یعیتوز  زاتیتجهشود که  مقاله فرض می  نیدر ا  :1فرض  
𝑢𝑢𝑝𝑝بنابراین؛  استفاده نشده است = توان ) را می2بوده و معادله (  0

 ) بیان نمود.6صورت (به
 )6 ( 𝜂̈𝜂 + 𝐶𝐶𝜂̇𝜂 + 𝐾𝐾𝐾𝐾 = −𝛿𝛿𝜔̇𝜔 

ابراین می ــوهبـتوان  بنـ اهواره ت  رصـ مـ ادلات  خلاصــــه معـ
گرفتن  انعطــاف نظر  در  بــا  را  𝐽𝐽پــذیر  = 𝐽𝐽𝑚𝑚𝑚𝑚 + 𝛿𝛿𝑇𝑇𝛿𝛿   تعریف و 

𝜓𝜓متغیر جدید  = 𝜂̇𝜂 + 𝛿𝛿𝛿𝛿 که  7صــورت فرم فضــاي حالت (به (
بیه ازي در شـ تفادههاي عددي سـ ان داد  قرار می  مورداسـ گیرد، نشـ

]34.[ 

 )7( 
⎩
⎨

⎧𝜔̇𝜔 = (𝐽𝐽𝑚𝑚𝑚𝑚)−1 � −𝜔𝜔×(𝐽𝐽𝑚𝑚𝑚𝑚𝜔𝜔 + 𝛿𝛿𝑇𝑇𝜓𝜓) + 𝛿𝛿𝑇𝑇
(𝐶𝐶𝐶𝐶 + 𝐾𝐾𝐾𝐾 − 𝐶𝐶𝐶𝐶𝐶𝐶) + 𝑢𝑢 + 𝑇𝑇𝑑𝑑

�

�
𝜂̇𝜂
𝜓̇𝜓� = � 0 𝐼𝐼

−𝐾𝐾 −𝐶𝐶� �
𝜂𝜂
𝜓𝜓� + �−𝐼𝐼𝐶𝐶 � 𝛿𝛿𝛿𝛿

 

𝐼𝐼3که ∈ ℜ3×3 .ماتریس همانی است 
با   واحد  کواترنیون  𝑞𝑞بردار  = [𝑞𝑞1,𝑞𝑞2,𝑞𝑞3,𝑞𝑞4]𝑇𝑇 =

[𝑞𝑞𝑣𝑣𝑇𝑇,𝑞𝑞4]𝑇𝑇 ∈ ℜ4  می که  تعریف  𝑞𝑞𝑣𝑣𝑇𝑇𝑞𝑞𝑣𝑣شود  + 𝑞𝑞42 = برقرار    1
𝑞𝑞𝑣𝑣است.   ∈ ℜ3    قسمت برداري و𝑞𝑞4 ∈ ℜ  هست ي اسکالر  مؤلفه  .

ماهواره،  معادلات   دستگاه  کواترنیون    برحسبسینماتیک  در 
 ]:35[شود می  انیب صورت ن یبد  یمختصات ثابت بدن

 )8( 𝑞̇𝑞 = 0.5 �
𝑞𝑞4𝐼𝐼3 + 𝑞𝑞𝑣𝑣×)

−𝑞𝑞𝑣𝑣𝑇𝑇
�𝜔𝜔 

  هسـت  صـورتنیبد  3-2-1توالی دوران    مربوط بههاي کواترنیون
]36 ،37:[ 

 )9( �

𝑞𝑞1
𝑞𝑞2
𝑞𝑞3
𝑞𝑞4

� =

⎣
⎢
⎢
⎡sin(𝜃𝜃1/2) cos(𝜃𝜃2/2) cos(𝜃𝜃3/2) − cos(𝜃𝜃1/2) sin(𝜃𝜃2/2) sin(𝜃𝜃3/2)
cos(𝜃𝜃1/2) sin(𝜃𝜃2/2) cos(𝜃𝜃3/2) + sin(𝜃𝜃1/2) cos(𝜃𝜃2/2) sin(𝜃𝜃3/2)
cos(𝜃𝜃1/2) cos(𝜃𝜃2/2) sin(𝜃𝜃3/2) − sin(𝜃𝜃1/2) sin(𝜃𝜃2/2) cos(𝜃𝜃3/2)
cos(𝜃𝜃1/2) cos(𝜃𝜃2/2) co𝑠𝑠(𝜃𝜃3/2) + sin(𝜃𝜃1/2) sin(𝜃𝜃2/2) sin(𝜃𝜃3/2)⎦

⎥
⎥
⎤
 

 
1 Skew Symmetric Form 
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تکینگی، غیاب  به    𝜃𝜃3و    𝜃𝜃1  ،𝜃𝜃2در  یاو  و  پیچ  رول،  زوایاي 
 [𝜋𝜋,−]  ي هدر باز  لریاو   ي ایزوا  رنج  شودمیفرض  باشند.  ترتیب می 

 . باشد 
 
 پذیر ف آنالیز مودال ماهواره انعطا -۴

ک یاستخراج دینام   منظوربه  شدهان یب  ي هااز روش  ي اریدر بس
از محاسبه    ،استی  زمان  حاکم بر ماهواره که تنها شامل مشتقات

  ، رپذیفانعطا  ي ساختارها  یعیطب   ي هاک مطابق با فرکانسیدینام
ردار به بدنه متصل  یر یک سر گیت  که مانند یک  یجسم  عنوانبه

اعمال گشتاور و تأثیر آن بر  د.  شو ی م  در نظر گرفته   است،   شده
-جفت  ب یضراز طریق ماتریس    پذیرانعطاف   ي ه ماهوار  تیوضع

  یلصي ابدنه  ت یوضع  بر  ،ري یپذ مختصات انعطاف  ن یب   یشوندگ 
راستاي  انعطاف.  هست  محور  سه  در  ماهواره  مودال  ،  رپذیآنالیز 

ي مطابق  افزارالمان محدود نرم  ي سازه یشبشامل روش تحلیلی و  
 . هست) 4شکل (

 
 ر پذیفمودال ماهواره انعطا  آنالیز هايشرو ): 4( شکل

 مدل یک یز یمشخصات ف -۱-٤
سنجی در این مقاله از پارامترها  سازي و صحتشبیه  منظوربه

-) استفاده می5مطابق شکل (  Intelsat-5ي  و مشخصات ماهواره
شود.  ) مشاهده می2ی ماهواره در جدول (کیزیفود. مشخصات  ش

 : است ریمدل به شرح زاین  ي سازساده   ی اساس اتیفرض
 کیماهواره اسـت، به   ي سـکو  انگریکه نما  ي جسـم مرکز .۱

 ي هاچرخش تواندیشـده اسـت که م  ي سـازجسـم صـلب سـاده
 انجام دهد؛ ینرسیا ي را در فضا ي نامحدود

 ماند؛یم یباق رییبدون تغ ستمیمرکز جرم س .۲
کوچک و    ي هاشکل   رییمنجر به تغ  کیشکل الاست  رییتغ .۳

و    کیالاست   ،ستمیمواد س  یکیزی و خواص ف  شودی م   یخط  طیشرا
 ثابت هستند؛ 

مدل نسـبت به جسـم صـلب   نیدر ا ریپذانعطاف  ي هاسـازه .۴
 ریت کیمشـابه  هاآن  ي هاو چرخش  شـوندیثابت در نظر گرفته م

 شود؛یدر نظر گرفته م ردارییکسر گ
ال ب  یرخطیاز عوامل غ .۵ طکاك اتصـ کاف و اصـ   نی مانند شـ

 .شودمی نظرصرفسکو و زائده 
اختارهادر این مدل   بت به بدنه یرذپانعطافي  سـ لب،  نسـ   صـ

فرکانســی    هاي مود ]38[  مرجع  درشــود.  گرفته می ثابت در نظر
که از طریق آنالیز    مشــابهي  با ابعاد یرپذانعطاف ي ســاختار ي برا

ت. طبق ده اسش شگزار،  اندآمدهدستبه  Nastranمودال، توسط  
فحهارتعاشـ ) مودهاي 3جدول ( تا  ی خارج صـ ي محور یاو در راسـ

ــ مودهاي و  ــفحه   یارتعاش ــتاداخل ص ي محور رول قرار در راس
 دارند.

 
 الف)

 
 ب) 

 
 ج)

  Intelsat-5 ايهابعاد ساز، ب) ]Intelsat-5 ]38 يه ماهوار):  5( شکل
 ، ج) نمایش سه محور بدنی ماهواره ]23[

 
 ] Intelsat-5 ]38 ی کیزیمشخصات ف): 2(جدول 

 مقدار  مشخصه 

 یبدنه اصل

 کیلوگرم  1500 مجر

 متر  2.2×1.7× 1.5 ابعاد 

 کیلوگرم مترمربع diag ]3026،440،3164[ ماتریس اینرسی 



 
 ضرورتی  
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  هیآرا
 دي یخورش

 متر  9 طول

 متر  0.8 عرض

 متر  0.0153 ضخامت

 نیوتون بر مترمربع  70×910 انگ یمدول 

 کیلوگرم بر مترمکعب 2700 چگالی

 
  و صلب هايشو اثر متقابل بخ  یع یطب هايسفرکان ): 3(جدول 

 ] 38[پذیر انعطاف
Coupling scalars (kg.m2)0.5 Cantilever beam 

frequency (Hz) 

Cantilever 
mode 

description Yaw Pitch Roll 

35.372 0 0 0.1408 OP-1 
4.772 0 0 1.0905 OP-2 
2.347 0 0 2.6512 OP-3 
0.548 0 0 5.3039 OP-4 

0 2.532 0 3.3053 T-l 
0 0.864 0 9.9957 T-2 
0 0.381 0 16.7962 T-3 
0 0 35.865 8.0850 IP-1 
0 0 2.768 18.0666 IP-2 

 
 یلیتحل روش -۲-۴

جرم ی  ارتعاش  یجایجابه ساختار  ي  رو  𝑑𝑑𝑑𝑑ی  المان  یک 
ب مدول یانگ، ی ه به ترت  𝐿𝐿، و  𝐸𝐸  ،𝐻𝐻  ،𝑊𝑊  با مشخصات  رپذیفانعطا
معادله  .  هست)  6شکل (مطابق    باشند،ی و ارتفاع م  ضعر  طول،

حاکم بر حرکت با در نظر گرفتن همگن بودن ساختار و بدون  
 : زیر استت رصوهب 𝑓𝑓ی خارج ي روین

 )10 ( −
𝜕𝜕
𝜕𝜕𝑧𝑧2 �𝐸𝐸𝐸𝐸

𝜕𝜕2𝑢𝑢(𝑧𝑧, 𝑡𝑡)
𝜕𝜕𝑧𝑧2 � = 𝑚𝑚

𝜕𝜕2𝑢𝑢(𝑧𝑧, 𝑡𝑡)
𝜕𝜕𝑡𝑡2  

خت  بیبه ترت 𝑚𝑚و  𝐸𝐸𝐸𝐸که در آن  اختار   ي محور  یسـ و جرم سـ
 هستند.

 
 ردار یر یکسر گیت عنوانبه  پذیرفانعطا): پنل 6( شکل

 
,𝑢𝑢𝑖𝑖(𝑧𝑧میزان انحراف 𝑡𝑡)  ار    ي برا افســـاختـ ذانعطـ ا    ام𝑖𝑖  ریپـ بـ

ورتبه  ک متغیرهایتفک  ي هکه از معادلبوده  𝑢𝑢𝑖𝑖𝑖𝑖(𝑡𝑡) و Ψ𝑖𝑖𝑖𝑖(𝑧𝑧) صـ
شکل   Ψ𝑟𝑟(𝑧𝑧)  و  موردنظر ي تعداد مودها 𝑟𝑟.  دیآیم  به دست)  11(

 است. رداریگ کسری ریام ت𝑟𝑟 مد
 )11 ( 𝑢𝑢(𝑧𝑧, 𝑡𝑡) = �Ψ𝑟𝑟(𝑧𝑧)𝑢𝑢𝑟𝑟(𝑡𝑡)

𝑟𝑟

 

انعطاف  ي مودها ساختار  با    ،یرپذیک   ي هافرکانسمتناظر 
به  طبیعی است   با آن فرکانس  یا اغتشاش  که اگر یک گشتاور 

ویس تشدید شده  فرکانس  این  اعمال شود  ستم  یس  دامنه  ستم 
-میستم اعمال  یکه به س  ي ها. بنابراین فرکانس شودیم  نهایتیب

می طبکوچک  از  کمتربایست  شود  فرکانس  ساختار    یعیترین 
کوچک  .باشد  رذیپانعطاف طبزیرا  فرکانس  ستم  یس  ی عیترین 

ب  غالب  فرکانس آن  شدن  تشدید  احتمال  و  بای بوده  از    قی شتر 
 م:داری) 10(با حل معادله ت.  سا ها فرکانس

 )12( 

�
Ψ𝑟𝑟(𝑧𝑧) = 𝐶𝐶1 �sin

𝜆𝜆𝑟𝑟
𝐿𝐿 𝑧𝑧 − sinh

𝜆𝜆𝑟𝑟
𝐿𝐿 𝑧𝑧� +

 
 

 

𝐶𝐶2 �cos
𝜆𝜆𝑟𝑟
𝐿𝐿 𝑧𝑧 − cosh

𝜆𝜆𝑟𝑟
𝐿𝐿 𝑧𝑧� 

cos𝜆𝜆𝑟𝑟cosh𝜆𝜆𝑟𝑟 = −1 
𝜆𝜆𝑟𝑟4 =

𝜔𝜔𝑛𝑛4𝑚𝑚
𝐸𝐸𝐸𝐸  

.  هســت   هاي طبیعیفرکانس 𝜔𝜔𝑛𝑛و   ثابت 𝐶𝐶2و  𝐶𝐶1 که در آن
 باشند.) می4، مطابق جدول (𝜆𝜆𝑟𝑟 شش مقدار اول

 
 معادله فرکانس  يهابجوا): 4(جدول 

 𝜆𝜆𝑟𝑟 مقدار 
1.8751 𝜆𝜆1 
4.4940 𝜆𝜆2 
7.8547 𝜆𝜆3 
10.9950 𝜆𝜆4 
14.1371 𝜆𝜆5 
17.2787 𝜆𝜆6 

 
مقطع است که  ح  اول سط  ی مان اینرسم  𝐼𝐼)،  12(  ي هدر معادل

ت  رصوهبدر صفحه    وي خارج از صفحه  هامحاسبه فرکانس  ي برا
 :زیر است

 )13( �
𝐼𝐼 =

1
12𝐻𝐻

3𝑊𝑊, out − of − plane

𝐼𝐼 =
1

12𝐻𝐻𝑊𝑊
3, in − plane

 

 :شوندیز تحت معادلات زیر استخراج میه نیشرایط اول

 )14( 

⎩
⎪
⎨

⎪
⎧ 𝑢𝑢(0, 𝑡𝑡) = 0,

𝜕𝜕𝜕𝜕(𝑧𝑧, 𝑡𝑡)
𝜕𝜕𝜕𝜕 �

𝑧𝑧=0
𝜕𝜕2𝑢𝑢(𝑧𝑧, 𝑡𝑡)
𝜕𝜕𝑧𝑧2 �

𝑧𝑧=𝐿𝐿
,
𝜕𝜕3𝑢𝑢(𝑧𝑧, 𝑡𝑡)
𝜕𝜕𝑧𝑧3 �

𝑧𝑧=𝐿𝐿

 

اول  معادله  ي ط مرزایدر شر  ذاري گیه و جایبا اعمال شرایط 
 . را محاسبه نمود 𝐶𝐶2و  𝐶𝐶1توانیم)، 15(

 )15( 

⎩
⎪
⎨

⎪
⎧ � 𝑚𝑚𝑦𝑦𝑟𝑟2(𝑧𝑧)𝑑𝑑𝑑𝑑

𝐿𝐿

0
= 1

𝐶𝐶2 = 𝐶𝐶1
cos𝜆𝜆𝑟𝑟 + cosh𝜆𝜆𝑟𝑟
sin𝜆𝜆𝑟𝑟 − sinh𝜆𝜆𝑟𝑟

, cos𝜆𝜆𝑟𝑟cosh𝜆𝜆𝑟𝑟 = −1
 

هر نقطه    ییجاهمعادله جاب،  𝐶𝐶2و    𝐶𝐶1مقادیر  به دست آوردن  با
 . نوشت) 11ي (معادلهت رصوهب توانیر را میت ي بر رو
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  رپذی فیک سـاختار انعطا ي برا  سدر ادامه به محاسـبه فرکان
تا فحه  در راسـ هي براي خارج از صـ با  مطابق  اول  یمود ارتعاشـ سـ

 .پردازیمیم Intelsat-5 ي دیخورش صفحاتمشخصات 

 )16( 
𝐼𝐼 = 2.38 × 10−7

𝜆𝜆𝑟𝑟 = �
1.8751
4.4940
7.8547

→𝜔𝜔𝑛𝑛𝑛𝑛 = �
0.1554
0.9737
2.7263

Hz 

 
 ، هیـدر معـادلات و در نظر گرفتن مقـادیر اول  𝜔𝜔𝑛𝑛𝑛𝑛ذاري گـیبـا جـا

کل مودها   تخراج می17ي (طبق رابطهشـ ود. نتایج روش ) اسـ شـ
  شـکلت رصـوهب  MATLABدر    رپذیفآنالیز مودال ماهواره انعطا

 .هست) 7(

 )17 ( �
𝑢𝑢1(𝑧𝑧, 𝑡𝑡) = Ψ1(𝑧𝑧)u1(𝑡𝑡) ⟶𝜔𝜔𝑛𝑛1
𝑢𝑢2(𝑧𝑧, 𝑡𝑡) = Ψ2(𝑧𝑧)u2(𝑡𝑡) ⟶𝜔𝜔𝑛𝑛2
𝑢𝑢3(𝑧𝑧, 𝑡𝑡) = Ψ3(𝑧𝑧)u3(𝑡𝑡) ⟶𝜔𝜔𝑛𝑛3

 

ان ي مودها  هاي سفرکان ،یلیدر روش تحل  کیفقط در   ینوسـ
تا به دسـت م   ز با در نظر گرفتنین  در صـفحهي . مودهادینآیراسـ

𝑓𝑓 محور    ي در راستاx  ل اینکه این مودها  یبه دل  .شودیمحاسبه م
معمولاً در محاســبات مربوط   ،برخوردارند ییبالا   ي هافرکانس از

 .شوندیک ماهواره وارد نمیبه دینام
 

 
ی خارج از  ع یطب ي هافرکانس مربوط به  شش مود اول): 7( شکل

 ) MATLAB )Hzدر صفحه 

 ي افزارالمان محدود نرم سازي شبیه -۳-۴
هاي طبیعی  ي فرکانسمحاسبه،  المان محدود  سازي در شبیه 

از   استفاده  .  هست  Abaqusو    ADAMS  ،Patran/Nastranبا 
متصل    رییکسر درگ  رین تعنواه ب  ،رپذیف) ماهواره انعطا8شکل (
بدنه صلب  به  در    یطراحي  می  ADAMSشده  نشان  دهد.  را 

تر،  ي کوچکپذیر از مجموع اتصال تعدادي سازهي انعطافسازه
  500پذیر شامل  فانعطاي  سازه  FEMل  مدشود.  سازي میمدل
ثابت    صورتبه  تیر به بدنهي اتصال  ی بوده و نحوهلیمستط  نالما
و ضریب میرایی   یعیطب   هاي فرکانس  )5جدول (.  هست  رداریگیا  

ترین فرکانس  مدل را در راستاهاي مختلف، به ترتیب از کوچک 
 دهد. نشان می

 

 
 الف)

 
 ب) 

  یطراح رییکسر درگ  ریت عنوانبه رپذیفماهواره انعطا):  8( شکل
 shaded، ب) نماي wireframe view: الف) نماي ADAMSشده در 

toggle for current view 
 

 ) Hz( ADAMSو ضریب میرایی در   یع یطب هايسفرکان): 5(  جدول
Imaginary Real Damping ratio Undamped natural frequency Mode number 
±0.14926 -6.99892e-007 4.68909e-006 0.14926 #1 

±0.935327 -2.74838e-005 2.93842e-005 0.935327 #2 
±2.61853 -0.00021541 8.22637e-005 2.61853 #3 
±3.23854 -0.000329494 0.000101742 3.23854 #4 

±5.13 -0.000826769 0.000161164 5.13 #5 
±7.76305 -0.00189328 0.000243883 7.76305 #6 
±8.47736 -0.00225772 0.000266324 8.47736 #7 
±9.71481 -0.00296496 0.0003052 9.71481 #8 
±12.6582 -0.00503379 0.00039767 12.6582 #9 
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Mode #6



 
 

فرکان  منظوربه در  عیطب  هاي سمحاسبه  ابتدا  Nastranی   ،
در  انعطاف  ساختار سپس  Patranط  یمحپذیر  و  شده    طراحی 

ت  ق ل دیبه دل  Nastranشود.  منتقل می  Nastranبه    جهت حل
مدل در  ماژول  یدسترسي،  ساز بالا    ، مختلف   ي بندش م  ي هابه 

گوناگون    ي آزاد  اتدرج  رات مختلف و تعریفییاعمال تغ  یتوانای
. در اینجا  ردیگی م  رارق  مورداستفاده ،  هاي بندها در مشگره  ي برا

ي ی بوده و نحوهلیمستط  نالما  540شامل    FEMل  مد  اتیجزئ
سازه بدنهپذیر  فانعطاي  اتصال  شکل  .  هستثابت    صورتبه   به 

توسط     ساختار   یارتعاش  ي مودها  ي برا  Patran/Nastranمودها 
 طوربه )  6. جدول (نشان داده شده است)  9(  در شکل  پذیرانعطاف
 دهد.را نشان می  آمدهدستبه ی  فرکانس ي مودهاخلاصه 

 
 الف)

 
 ب) 

 
 ج)

 
 د) 

 
 ه) 

 
 و) 

 
 ز) 

 
 ح)

و)   T-1، ه) OP-4، د)  OP-3، ج) OP-2، ب) OP-1): الف)  Hz( Patran/Nastranدر  یع یطب هاي سمتناظر با فرکان  يشکل مودها): 9( شکل
T-2 (ز ،T-3 (ح ،IP-1

 ) Hz( Patran/Nastranدر  ): مودهاي فرکانسی6(جدول 
Natural frequency Mode description Frequency mode 

0.1560 OP-1 #1 
0.9731 OP-2 #2 
2.7436 OP-3 #3 
3.3265 T-1 #4 
5.3901 OP-4 #5 
8.0839 IP-1 #6 
10.0220 T-2 #7 
16.8440 T-3 #8 

و    شدهي سازه یشب   Abaqusدر    Intelsat-5ي  در ادامه ماهواره
دو مد نوسانی فرکانس پایین و بالاي آن در صورت تحریک شدن 

 
1 Yoke  

انعطافسازه است. همچنین  10پذیر، در شکل (ي  آمده  ل  مد) 
FEM    ي ي اتصال سازهی بوده و نحوهل یمستط  نالما  468شامل
-سفرکان  )7(جدول  .  هست صلب    صورتبه   به بدنهپذیر  فانعطا

در را    Intelsat-5  ي هماهوارو    ریپذفانعطا  ي هساز   ی عیطب  اي ه
Abaqus  از آنالیز مودال،   آمدهدستبههاي  دهد. فرکانسنشان می
شود، کمتر از  سازي میکامل شبیهت  رصوهبماهواره    کهیدرصورت
شود.  سازي میهایی است که فقط پنل خورشیدي مدل فرکانس

وجود    واسطهبهدلیل این موضوع، مدهاي فرکانسی هستند که  
 1دهد که یوكي اصلی رخ می اتصالات پنل خورشیدي با سازه 
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 ي در مودها  ژهی وکاهش به   نیمودال ا  لیدر تحلشود.  نامیده می
ي بخش مهم در طراحی سازه  است.  توجهقابل   یچشیو پ  یخمش
ي صلب ماهواره  به بدنه  هاآنهاي خورشیدي، نحوه اتصال  پنل

آن از مرکز جرم، ممان    ي و فاصله  وكیشدن جرم    اضافه.  هست

-د. مقایسه مقادیر فرکانسدهیم   شیرا افزا  ستمی س  یکل  ینرسیا
، در ادامه مودال  زیآنال  هاي شانواع رواز    آمدهدست به هاي طبیعی  

آمده است. 

 
 الف)

 
 ب) 

 ) T-3ب) مود نوسانی فرکانس بالا (  )،OP-2: الف) مود نوسانی فرکانس پایین (Abaqusشده در  یطراحپذیر ي انعطافهماهوار ): 10( شکل
 

 ) Hz( Abaqusدر  ): مودهاي فرکانسی7(جدول 

Intelsat-5 Flexible 
structure 

Mode 
description 

Frequency 
mode 

0.101 0.142 OP-1 #1 
0.9505 0.973 OP-2 #2 
2.529 2.727 OP-3 #3 
3.249 3.35 T-1 #4 

5.1584 5.594 OP-4 #5 
8.018 8.125 IP-1 #6 

10.072 10.27 T-2 #7 
16.236 16.885 T-3 #8 

 
 آنالیز مودال هايشروانواع  مقایسه -۴-۴

هایی که  فرکانس  ،سازي هاي مدلانواع روش  سهیمقا  منظوربه
تحلیلی   روش  مینرم  واز  دست  به  مکانیکی  درافزارهاي   آید، 

طراحی    منظوربه توان نتیجه گرفت که  ) آمده است. می8جدول (

فرکانسی  اول  مود  گرفتن چهار  نظر  در  وضعیت،  کنترل  قانون 
میT-1و    OP-1  ،OP-2  ،OP-3شامل   دینامک  ،  ماهواره  تواند 

کند.  رپذیفانعطا مدل  خوبی  دقت  با  مقایسه   )9(جدول    را 
رو مودال    هاي شعملکرد  عملیاتی آنالیز  مدل  با  مقایسه  در    را 

انعطا می]38[(مرجع    رپذیفماهواره  نشان  حداکثر  )  که  دهد 
پیاده تحلیلی  روش  براي  نسبی  در خطاي  شده  سازي 

MATLAB  ،45/1  نرم روش  و  مکانیکی  درصد    34/3افزارهاي 
بندي متفاوت هاي مش. این تفاوت حاصل از روشهستدرصد  
نرممودال  ز یآنالجهت   در  شبیه ،  مختلف  افزارهاي  .  هستسازي 

روش   کارایی  نیهمچنسازي و  هاي مدلنتایج بیانگر صحت روش
 .هستي افزار المان محدود نرم ي سازه یشب

 
 ) Hzمودال ( زیمختلف آنال  هايش روبا  آمدهدست به یع ی طب هايس مقایسه فرکان): 8(جدول 

Finite element simulation Analytical 

Mode shape Frequency mode 
Reference [38] 

Abaqus 

 

Patran/Nastran 

/  

ADAMS 

 

MATLAB 

 
0.1408 0.101 0.1560 0.1492 0.155 OP-1 #1 
1.0905 0.9505 0.9731 0.9353 0.974 OP-2 #2 
2.6512 2.529 2.7436 2.6185 2.726 OP-3 #3 
3.3035 3.249 3.3265 3.2385 - T-1 #4 
5.3039 5.1584 5.3901 5.13 5.342 OP-4 #5 
8.0850 8.018 8.0839 7.763 8.124 IP-1 #6 
9.9957 10.072 10.0220 9.7148 - T-2 #7 
16.7962 16.236 16.8440 16.6582 - T-3 #8 

 
 ] 38[در مقایسه با مرجع   رپذیفآنالیز مودال ماهواره انعطا هايعملکرد روش مقایسه ): 9(جدول 

Finite element simulation Analytical Index 



 
 ضرورتی  
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Abaqus 

 
Patran/Nastran  

ADAMS 

 

MATLAB 

 

3.34% 0.7% 1.92% 1.45% Maximum Relative Error to 
Reference [38] 

  سازيهیبا استفاده از شب سنجی تصح -۵
 چندموضوعی 
 روش  ازبا استفاده    سنجی مدلتصح  ی و زیابرا  در این بخش

 ی ابیارزو    بالا   کارایی.  گیردصورت می   چندموضوعی   ي سازه یشب
کنترل عملکرد    از کامل     از   ي،سازادهیپ  از  شی پ  وضعیت   قانون 

 و  MATLAB  چندموضوعی   ي سازهیشب  ي ر یکارگبه  ي ایمزا

ADAMS   مطابق ،  چندموضوعی  ي سازهیشب  زیآنالر  د  ].39[ت  اس
  ADAMS  رپذیر ایجاد شده دفاعطان  ي رهواهمدل ما)  11شکل (
مح مد  یابدیم  انتقال  MATLAB/Simulink  طیبه  با  ل  و 

مقایسه    ي اهي ود رو  ي ازا  به  یلیتحل  کینامید شود.  مییکسان 
مرتبه  مدل    کی   ،Simulinkدر    مورداستفاده  یلی مدل تحل  درواقع
 است. 1افتهیکاهش 

 
پذیر فانعطا چندموضوعی براي زیرسیستم کنترل وضعیت ماهواره سازيهیشب اگرامیبلوك د): 11( شکل

محو  ي متروتنین  5ر  گشتاو  )12(   لشکطبق   به    xر  حول 
اعمال  فا عطان  ي رهواهما -هب  𝐾𝐾  و  𝐶𝐶هاي  ماتریس  .شودمیپذیر 

  شوند. ) براي مدل تحلیلی در نظر گرفته می18ي (رابطهت  رصو
𝑇𝑇𝑑𝑑گرفته  ورت  هاي صسازي همچنین در شبیه = ر گرفته  در نظ  0

ان حول ردو  اي هزاوی  ت سرع  ،نرا زاویه دو  )12(  ل شکدر    شود. می
  انگر یب نیز آمده که    یاعمال  رگشتاو  ي ازا  به  هاآنو خطاي    xر  محو

ناچ زوایا  ي ودر و  زیتداخل  سایر  بر  .  هست  هرواهمابدنی    ياول 
مشا  روطمانه م هکه  ناچ  ،اول  ي ود رو  شودیده  بر    ي زیتداخل 
 دارد. دیگر  ي ارهمحو ي ور

  شکل ، مطابق yر حول محو ي متروتنین  10 رگشتاودر ادامه 
 ه یزاو   )13(  لشک   .شودمیپذیر اعمال  فاعطان  ي ره واهبه ما  )13(

ان  ردو  اي هزاوی  تن و سرعرازاویه دو،  zو    x  ي دوران حول محورها
محو خطاي    yر  حول  تحل  هاآنو  مدل  به  مدل   یلیمربوط    و 
ADAMS  يکه ورود  دهندی نشان م  جینتا.  دهدینشان م نیز  ا  ر  

جزئ تداخل  موجب  محورها  یدوم  ماهواره   ي بدنه   گرید  ي بر 

 
1 Reduced Order Model 

در نظر   ي تداخل، محدود بودن تعداد مودها  نی. علت اشودی م
تنها چهار مود    یلیاست. در مدل تحل  یلیشده در مدل تحلگرفته 

 ي مودها  یتمام  ADAMSدر مدل    کهیدرحاللحاظ شده است،  
ق  یارتعاش موجب   ي مودها  ازآنجاکه  اند.گرفته  رارمدنظر  بالاتر 

د م  ي محورها  ن یب  یکینام یکوپل  بدنه  نظر    شوند، ی مختلف  در 
  ن یاثرات متقابل ب  شودی باعث م  یلیدر مدل تحل  هاآننگرفتن  
  يهاتفاوت  جهی درنتنشود و    ییطور کامل بازنمابدنه به   ي محورها

محورها  یجزئ پاسخ  گردد.  ي در  مشاهده  (  مختلف  )  14شکل 
  ه یزاو،  پذیرفاعط ان  ي رهواهمااعمال شده به    zر  حول محو  رگشتاو

حول اي  زاویه  تن و سرعرازاویه دو،  yو    x  ي دوران حول محورها
تحل  zر  محو مدل  به  مدل   یل یمربوط  نشان  را    ADAMS  و 

 ت. اسک  ا تقریباً کوچهسوم به سایر محور  ي ودرتداخل و.  دهدی م
 )18( � 𝐶𝐶 = diag{0,0.0003,0.0027,0.0041}

𝐾𝐾 = diag{0.8795,34.5368,270.6124,414.0533} 
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 الف)

 
 ب) 

 
 ج)

 
 د) 

،  zو   y ي دوران حول محورها هیزاو، ب)  رپذیفبه بدنه ماهواره انعطا شده  اعمال يگشتاورها: الف) چندموضوعی سازيیهشب  جینتا): 12( شکل
 ADAMSل و مد  یلیمدل تحل  نیب ايهسرعت زاوی يزاویه دوران و خطا يخطا، د) xحول محور  ايهزاویه دوران و سرعت زاویج) 

 

 
 الف)

 
 ب) 
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 ج)

 
 د) 

،  zو   x ي دوران حول محورها هیزاو، ب)  رپذیفبه بدنه ماهواره انعطا شده  اعمال يگشتاورها: الف) چندموضوعی سازيیهشب  جینتا): 13( شکل
 ADAMSو مدل  یلیمدل تحل  نیب ايهسرعت زاوی يزاویه دوران و خطا يخطا، د) yحول محور  ايهزاویه دوران و سرعت زاویج) 

 

 
 الف)

 
 ب) 

 
 ج)

 
 د) 

،  yو  x ي دوران حول محورها هیزاو، ب)  رپذیفبه بدنه ماهواره انعطا شده  اعمال يگشتاورها: الف) چندموضوعی سازيیهشب  جینتا): 14( شکل
 ADAMSو مدل  یلیمدل تحل  نیب ايهسرعت زاوی يو خطا زاویه دوران يخطا، د) zحول محور  ايهزاویه دوران و سرعت زاویج) 

 
ادامه   مربع در  پالس  آزمون  گشتاور  شکل    یورودي  مطابق 

پذیر  فاعطان  ي رهواهمابدنی    محورسه  در هر    یاصل  ي هبه بدن  )15(
شود.  می  یآن بررس  راتیینرخ تغ  زیدوران و ن  زانیم  و  شدهاعمال  

شده که مطابق جداگانه انجام  ت  ر صوهبآزمون براي هر محور    نیا

) خوب  سازي هیشب   جی نتا)  16شکل  دارند.   یکدیگربا    یتطابق 
بهتر  منظوربه نسب  جی نتا  اختلاف  درك    ی خروج  یفوق، خطاي 

  یمدل طراح  یخروج  نسبت به   MATLABشده در    یمدل طراح
 ) 17(  طور که در شکلهمانشود.  می محاسبه    ADAMSشده در  
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  براي  لریاو   اي ی اول، خطاي زوا  ه یچند ثان  جزبه  شود، ی مشاهده م
درصد   1  کمتر از  z  و  y  درصد و براي محور  3  کمتر از  x  محور
کامل    ییهمگرا  لیبه دل  ییابتدا  هاي هیثان  در  ادی. خطاي زهست

همچنین  هست  MATLABعددي    حل  تمیالگور  دنیرس  .
ي پارامترهاي  کربند یپر  د  عددي   هکنند حل  تنظیمات

MATLAB/Simulink    وADAMS  :کننده، گام  نوع حل  شامل
انتخابیکساا  خطنسبی    تلورانس  و  زمانی نرخ  .  اندشده   ن  در 

ا  جهینت  نیهم  زین  لریاو  اي یزوا  راتییتغ است.  شده    نیحاصل 

-شبیهدر    ADAMSبه هدف استفاده از مدل    توجه  درصد خطا با
 . است  قبولقابل ،  هاي مربوط به کنترل وضعیت ماهوارهازي س

 

 
ماهواره  حول محورهاي بدنی  گشتاور اعمال شده ): 15( شکل

 ریپذانعطاف

 
 الف)

 
 ب) 

 بدنی  يحول محورها  ايهزاوی هايتسرعبدنی، ب)   وایايز : الف) رپذیفانعطا ماهواره  چندموضوعی سازيیهشب  جینتا): 16( شکل

 
 الف)

 
 ب) 



 ضرورتی  
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 وایاي زبراي  ADAMSنسبت به مدل  MATLAB یخروج یخطاي نسب: الف)  رپذیفماهواره انعطا  چندموضوعی سازيیهشب  جینتا): 17( شکل
 بدنی  يحول محورها ايهزاوی  هايت سرعبراي  ADAMSنسبت به مدل  MATLAB  یخروج یخطاي نسببدنی، ب) 

 ريگینتیجه  -۶
رو این    رد مودال    هاي شمقاله   ر پذیفانعطا  ي رهواهماآنالیز 

روش ولیتحل  هايشامل  نرم   ی  محدود    شد.   بررسی   ي افزار المان 
مامدل  منظوربه از  رواهسازي  استفاده  وشره  مودال    مختصات 

ما.  گردید صلبرواهپیکربندي  اصلی  بدنه  شامل   هايهایرآ  و  ه 
انرخو که  پذیر  فا عطشیدي  ف بود  با  رواهما  یزیکیمشخصات  ه 

از شد.  ت  Intelsat-5  پارامترهاي   استفاده  ی زیابرا  منظور بهعیین 
مدل  تصح ماهواره    چندموضوعی  ي سازهی شبي،  سازفرآیند 

  جینتا ارائه شد. ADAMS و MATLABبا استفاده از پذیر فاعطان
 فرآیند   قبولقابل  تاز دق  یحاک  چندموضوعی   ي ساز ه یشب  یزیابرا

انرواهما   ي سازمدل در   ي سازمدل   با .  هستپذیر  فاعطه   ماهواره 
ADAMS    به  ط  اتصال برخوMATLAB  و   دهیچ یپ  یکنامید   توان یم

مدل   ریپذانعطاف  ي هاماهواره   یخطریغ   تواند یمهمچنین    .نمود  را 
-ل مد  ي ریکارگبه.  شد با  یلیتحلي  ها مدل   ي مناسب برا  ینیگزیجا

محدودهاي   معادلاتو    سازي مدلجهت    المان   کینامید  حل 
نشانریپذانعطافي  هماهوار این    کاراییي  دهنده،  ها  لمدمناسب 

می  بوده قانون  هدف  ي براتوانند  و  وضعیت    کنترل  طراحی 
 قرار گیرند. در ادامه و جهت تکمیل این مطالعه می  مورداستفاده
گردان در مدل   ي دیخورش  ي در نظر گرفتن ساختارها توان با  

تر  ، این کار را توسعه داد و به کاربردهاي عملیاتی نزدیکماهواره
ق ماهواره با در نظر  قید یرخطیاستخراج دینامک غشد. همچنین 
چرخ در  عملگ  عنوانبه  ی العملعکس  ي ها گرفتن   ADAMSر 
می  اشود.  پیشنهاد  بر  در  می  ن یعلاوه  سازي مدل   هاي ش روتوان 
ها فرکانسی  چندجسمیو    دیبریمختصات  مودهاي  ي  هماهوار، 

نرم  ریپذانعطاف  و  تحلیلی  ترکیبی  روش  از  استفاده  با  افزاري را 
 استخراج کرد و نتایج را مقایسه نمود.
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Abstract 
In this work, a reliability-oriented design framework is proposed for the 
attitude control subsystem of a flexible satellite subjected to stochastic 
actuator degradation and failure. The study begins by formulating a 
high-fidelity dynamic model of the satellite that explicitly accounts for 
structural flexibility and external environmental disturbances. Random 
uncertainties influencing actuator effectiveness are modeled 
probabilistically and injected into the system dynamics. A fault-tolerant 
control architecture based on sliding mode control is implemented, 
where a redundant actuation scheme consisting of multiple reaction 
wheels and auxiliary thrusters is employed to maintain attitude stability 
under adverse conditions. The behavior of the subsystem is evaluated 
across a comprehensive set of failure patterns generated through 
combinatorial probability analysis. To ensure statistical robustness, 
each fault configuration is simulated repeatedly using randomized 
sampling techniques. Due to the extensive volume of simulation 
outcomes, a data-driven predictive framework is developed to estimate 
subsystem survivability as a function of failure severity and 
distribution. This framework enables rapid assessment of control 
success without requiring exhaustive re-simulation. Finally, system-
level reliability is quantified using an advanced modeling strategy 
suitable for highly interconnected subsystems, allowing informed 
decisions regarding the integration of actuators with no prior 
operational heritage into future satellite missions. 

 

How to Cite this article 
 

J. Hamzei, M. Fakoor, P. 
Nikpey, “Improved 

Reliability Analysis of 
Satellite Attitude Control 

Subsystem Using Actuator 
Failure Logic”, Journal of 

Space Science, Technology& 
Applications, Vol. 6, No. 1, 

pp. 150-160, 2026. 
 

Keywords 

https://doi.org/10.22034/jssta.2026.549876.1268
https://doi.org/10.22034/jssta.2026.549876.1268


  
  

 
 
 

 مقاله پژوهشی 

  رسامانه یز نانیاطم  تیقابل یاب یارز يبرا افتهیروش بهبود 
 یخراب  طیماهواره در شرا تیکنترل وضع

 
  3پی، پیمان نیک2*، مهدي فکور1جمیله حمزه اي

 Jamila.hamzei@ut.ac.ir –دانشگاه تهران  -1
 mfakoor@ut.ac.ir –دانشگاه تهران  -2

 p.nikpey@isrc.ac.ir –پژوهشگاه فضایی ایران  -3
  نویسنده مسئول*

 

 
 نشانی: در ریپذدسترس  

Journal.isrc.ac.ir 
 

علوم، فناوري و   دوفصلنامه
 کاربردهاي فضایی 

 
 150-160 ، صفحه1 شماره  سال ششم،

 1405 بهار و تابستان

 
DOI:  

 
10.22034/jssta.2026.549876.1268 

 چکیده  
ا قابل  یمبتن  یچارچوب طراح  کیپژوهش،    نیدر    ک ی  تیکنترل وضع  رسامانهیز  يبرا   نانیاطم  تیبر 

. مطالعه شودیعملگرها قرار دارد، ارائه م   یعملکرد و خراب  یکه در معرض افت تصادف  ریپذماهواره انعطاف
ماهواره و   ي ا سازه  ي ریپذکه در آن اثرات انعطاف  گردد یبا دقت بالا آغاز م  یکینامیمدل د  کیبا توسعه  

مح  صربه   یخارج  یط یاغتشاشات  شده  حیصورت  عدملحاظ  کارا  یتصادف  ي هاتیقطعاند.  بر    یی مؤثر 
  کی. در ادامه،  شوندیاعمال م  ستم یس  یکینامیشده و در معادلات د  ي ساز مدل   ي صورت آمارعملگرها به

برابر خطا مبتن از    شودیم  ي سازادهیپ  یبر کنترل مد لغزش  یساختار کنترل مقاوم در   کیکه در آن 
  ت ی وضع   ي داری حفظ پا   ي برا  یکمک  یرانش  ي و عملگرها  یالعملچرخ عکس  نیافزونه شامل چند  شیآرا

شرا ز  طیدر  عملکرد  است.  استفاده شده  وضع  رسامانهینامطلوب  مجموعه  تیکنترل  از   ي ادر  گسترده 
.  رد یگی قرار م  ی ابیاند، مورد ارزشده دیولت یاحتمالات یاتیب یترک ي هالیکه بر اساس تحل ،یخراب ي الگوها 

  ی تصادف  ي بردارنمونه  ي هابا استفاده از روش  یخراب   ي کربندیهر پ  ج،ینتا  ي اعتبار آمار   شیمنظور افزابه
چارچوب   کی   ها،ي سازهیحاصل از شب  ي ها داده  ي . با توجه به حجم بالاشودیم  ي سازهیطور مکرر شببه
 یعنوان تابعرا به  رسامانهیز  تی بقا و موفق  تیشده است که قادر است قابل  دهمحور توسعه داداده  ی نیبشیپ

را بدون   ستمیعملکرد س  عیسر  یابیچارچوب امکان ارز  نیعملگرها برآورد کند. ا  یخراب  عیاز شدت و توز
 ستمیدر سطح س  نانیاطم  تیقابل  ت،ی. در نهاسازدیگسترده فراهم م  ي ها ي سازهیبه انجام مجدد شب  ازین
  وستهیپهمشدت بهو به  دهیچی پ  ي ها سامانه  يسازمدل   ي مناسب برا   شرفته ی روش پ  کی از    ي ر یگبهره  با

 یاتیفاقد سابقه عمل  ي عملگرها   ي ریکارگ آگاهانه در خصوص به  ي ریگمیاساس، تصم  نیمحاسبه شده و بر ا
 .شودیم ریپذامکان ندهیآ ي هاتیدر مأمور ییفضا
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 مقدمه  -۱
  ] 3-1و همکاران [  سپربر، صالح   ، یتفضل  ي آمار  ي کردهایدر رو

 يها دادهمجموعه  با استفاده از   ستمیرسیهر ز  یسهم نسب  ی به بررس
تجز تحل  هیمختلف،  فضاپ  هایخراب  لیو  شکست  مدار   مایدر  در 

 نییتع  ستمیرسیز  ي که خطااز آن بود    یحاک   قاتیتحق  نیپرداختند. ا
رابرتسون   ی اصل  عامل   تیوضعکنترل  و   است.  ماهواره   شکست 

بوده   یکیمکاناکثراً  ها  و شکست  ي ناهجار   تینشان داد ماه  نیهمچن
و   زاتیبا تست مناسب تجه  عتاًیکه طب  دهدی رخ م  ییو در فاز ابتدا

 ا یکاهش داد  را    یو خرابشکست    توانی م  دی و تول  یطراحبهبود روند  
کنترل   ستمیرسیز   تی ]. با توجه به اهم4برد [  ن یبه طور کامل از ب 

تحقق  ماهواره    تیوضع مامور  افتنیدر  ادامه   ،ییفضا  تیاهداف  در 
نوع عملگرها،   ،ي دارسازیانجام شده با توجه به روش پا   ي هاپژوهش

 اند.شده   بررسیشده  کار گرفته  به   نانیاطم  ت یو قابل  یکنترل  تمیالگور
طراح   در روشکنترل   یحوزه  با    یکنترل  ي هاکننده،  مختلف 

و همکاران   ینیآوانز . اندافتهیشده و توسعه    جادیتوجه به عملگرها ا
نزد  ي اماهوره  تی کنترل وضع  ی] به بررس5[ که   نیزم  کیدر مدار 

پرداختند.    ستیالعملعکسو سه چرخ    یسیسه عملگر مغناط  ي دارا 
ا کنترل  قیتحق  نیدر  و   ي برا  ی قانون  شده  استفاده  صلب  ماهواره 

 ی کنترل  بیضرابه    ی ابیکارلو جهت دستمونت   ي سازه یاز شب  نیهمچن
کوزنتسو و همکاران   زین  گرید  یدر پژوهشاست.  استفاده شده    نهی به
  ،یط یاغتشاشات مححضور  در    ریپذماهواره انعطاف  ي دار یپا] جهت  6[

 یکنترل   زمیکه مکان  یدر حالت.  اندهاستفاده کرد یالعملاز چرخ عکس
 ا یاوسالو و اکبرن   رد،یگی صورت ممحوره با چرخ دوار  به صورت تک  

اند. استفاده کرده افزونه    ي و عملگرها  یالعملعکس از دو چرخ    ] 7[
به   یملالععکس   ي هاچرخ  ، ماهواره  ي گوناگون برا  ي عملگرها  انیدرم
 اند. مناسب    عیعملکرد خوب و پاسخ سر ،یسادگ لیدل

 تیبه دنبال کنترل وضـع]  8[و همکاران  هانگ   2020سـال   در
  سـتمیسـکل   یبودن خواص جرم  ریمتغ  لیکه به دل  یبیترک  مایفضـاپ
  زستیبرانگچالش  یالعملعکس  ي هاچرخ  چیدمان  سیو ماتر  مایفضاپ
به صــورت   یالعملعکسچهار چرخ   دمانیپژوهش چ نیاند. در ابوده
ــده،    یهرم ــع  کیدر نظر گرفته شـ   ر یپذتحمل تیطرح کنترل وضـ

ا مبتن اظر اختلال غ  یخطـ ایفضــــاپ  ي برا  یرخطیبر نـ   یب یترک  ي مـ
اسـت. حالت شـده    سـهیو مقاوم مقا PDتوسـعه داده شـده و با کنترلر  

 ي صــرفا برا  یدســتبه صــورت   یاز کارافتادگ  زانیعملگر و م ي خطا
 است. حالت خاص دلخواه انتخاب شده  کی

ماهواره    نانیاطم  تیبالابردن قابل  ي برا  یافزونگ  ي ایمزا]  9[در  
ارا ذکر کرده پا  يبرا  قیتحق  نیاند.  با  به سه    ي داریماهواره  محوره 

 است. انجام شده    یس یو گشتاور مغناط  یلعملاهمراه چهار چرخ عکس 
 یی هاماهواره   ان یاز م   قش یکوك در تحق  میابراه ترطور کامل   به

عکس چرخ  از  کرده   یالعملکه  مقااستفاده  به  ارز  سهیاند،   یابیو 
هرم  ي ساختارها استاندارد،  با   یچهاروجه و  یمختلف  و  پرداخته 

را   یساختار چهاروجه  ي عملگر، برتر  یقراردادن از کارافتادگ درنظر
 ]. 10[ استنشان داده 

  تی قابل  ي برا  یاضاف  یالعملاز چرخ عکس  ماهای از فضاپ   ي اریبس
   دمان یچ    کی  افتنی.  برندی بهره م  یمانور اضاف  تی و قابل  نانیاطم

عملگرها    نهی به ح  کیاز  کث   یات یگام  صابر  ي ریاست.  ] 11[   ي و 
به منظور   یالعملعکساز چهار چرخ    یعمل  دمان یاز سه چ  ي امطالعه

ساختار    ي از برتر  یحاک   جیاند. نتاانجام داده  نهی به  بی ش  هیزاو  افتنی
 ی بالا و پاسخ زمان   يرونشانه از نظر سنجش از دور با دقت    یچهاروجه

 لی به دل  ی خاص  بی ش  هیبا زاو  یهرم  دمانیچ   نیمناسب است. همچن
 دمان یبالا به عنوان چ  نانیاطم  تی مومنتوم و قابل  ت یریعملکرد مد

 است.  شده انتخاب   یبه طور کل  نهی به
 ، يدارسازیو پا  تیدر حوزه کنترل وضع  یکنترل  تمیمنظر الگور  از
توسعه شده و    جادیمختلف با توجه به عملگرها ا  یکنترل  ي هاروش

کنترل مقاوم،   ،یقی کنترل تطب  ،یکنترل مد لغزش  ي ها روش  ،اند افتهی
در برابر عدم   یروش کنترل مد لغزشوجود دارند که  و...    ي کنترل فاز

  نیاز محقق ي اریدر حال حاضر بس .مقاوم است  شاشاتو اغت تیقطع
اند ماهواره را مطالعه کرده  تیکنترل وضع  یو مشکلات اساس  هاهینظر

همکاران      یک ].  12-15[ متغ  ک یو   PIDکنترلر    ي برا  ر یساختار 
همگرا  شنهادیپماهواره    تیوضع نرخ  بهبود  منظور  به  که   ییداده 

و   یطراح  لیفرانسیو د  یعبارت تناسب  ي برا  ریساختار متغ  ستم،یس
اجتناب کردند.    ییهمگرا   ندیعبارت انتگرال در طول فرآ  ی منف  ریاز تأث
   ]. 16[  است در نظر گرفته شده  زین عملگر یخراب طیشرا

ناموفق در چند دهه گذشته،    یی فضا  ت یبا توجه به وجود مامور
وضع  یطراح اهم  ي مایفضاپ   تیکنترل  از  خطا  برابر  در    ت ی مقاوم 

خطا به   ریپذکنترل تحمل  ر،یاخ  ي ها برخوردار است. در سال   ییبالا 
براکنترل    ي استراتژ   کیعنوان   قابل  نانیاطم  ي برجسته    تی از 

ا  نانیاطم است  ي هاستم یس  یمن یو  کرده  ظهور    .]17[   مدرن 
به سطح   یابیدست  ي را برا  یعملو    ي نظر  یمختلف طراح  ي کردها یرو

برا  یمطلوب خطا  تحمل  و   ي از   یابیارز  مایفضاپ  ت یضعکنترل 
وضع کرده کنترل  در  تع  ي هاي استراتژ  تیاست.  نقش    نیی کنترل 



را افتهیروش بهبود   ل  یابیارز  يب    یخراب طیماهواره در شرا  تی کنترل وضع  رسامانهیز نانیاطم تیقاب
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در    ي اکننده  از   ونیکواترن  ستم یس  کی  ]،18[دارند.  دوم  مرتبه 
کاملاً فعال   ستمیس   کردیاساس رو صلب بر    مایفضاپ  ت یوضع  کینامید

 است. بدست آمده 
با عنوان   1977در ســال    یقانون مد لغزشــ نیتریو اصــل نیاول

اختار متغ  ي هاسـتمیسـ ط اوتک یبا مد لغزشـ  ریسـ د    انیب نیتوسـ شـ
ــال   زیدکارلو و همکاران ن  نیهمچن].  19[ طرح   نیبهتر  1988در س

 ].20[کردند  یرا معرف ریکنترل ساختار متغ
 اس یباشامل دو چرخ که از روش مومنتوم    یماهواره صلب   ي برا

الگور  ] 21[  در  گردد،یم  داریپا لغزش  تمیبا  مد  کنترل به    یکنترل 
 ي و همکاران با استفاده از گشتاورسازها  پرابهت  اند. ماهواره پرداخته

پا  ی سیمغناط پا  ي دارسازیبه  روش  به   ی لغزشمد    ي داریماهواره 
 ]. 22[ نداپرداخته
د  نان یاطم  ت یقابل عنوان    ربازیاز   ي برا  یاتیح  ی ژگیو  کیبه 

 يمحدود  ي هااست. متأسفانه، دادهشناخته شده    ییفضا  ي هاستم یس
تحل  یخراباز   و  مدار  در   نانیاطم  تیقابل  ي آمار  ي هالیدر  ماهواره 

 هی تجز  کیشکاف،    نیپر کردن ا  ي وجود دارد. برا  نیش یپ  ي هاپژوهش
ماهواره در   1584  ي برا  نانیاطم  ت یاز قابل کیپارامتر  ریغ  لیو تحل

توسط  اند،  پرتاب شده   2008و اکتبر    1990  هیژانو  نی که ب   ن یمدار زم
 ل یو تحل  هیتجز  ق،ی تحق   نیدر ا].  23[ است  و صالح انجام شده    کستت 

قابل  ي آمار  نان یاطم  تی قابلو    بیانها  ماهواره  نانیاطم  تی از 
 شدند.  یبررس ي اماهواره ي هاستم یرسیز

مدار   ي اماهواره  یشبکه ارتباط  نانیاطم  تیقابل  یابیو ارز  فیتوص
حل   ي است. برا  ي است، کار دشوار ماهواره    ي اد یتعداد ز  ي لئو که دارا

همه کاربره   ي هاانهیپا نانیاطم تی قابل]، 24[مشکل در پژوهش  نیا
ارتباط شبکه  روش    فیتعر  ي اماهواره   یدر  و    ت ی قابل  یابیارز شده 

 شنهاد شده است. یپ نانیاطم
را   ي دیمفهوم جد  ] 25[  ي ادگاریفکور و    ،یرچلیپژوهش دم  در

و ها  المان  ي خطا  ن یاند که ب کرده  ان یماهواره ب  ي خطا  یابیارز  ي برا
 يتوجه بر رو قیتحق نی. در اکند یارتباط برقرار م  تیشکست مأمور

هم  دمانیچ  یطراح از  بوده   يهاچرخ  دمانیچ   يرو  نیعملگرها 
چ  یالعملعکس  عنوان   یهاروجهبه صورت  به  تراستر  سه  همراه  به 

برا افزونه  بالاتر  يعضو  اطم  نیداشتن  خطا هنگام    نانیقابل  بروز 
 ی روش  فیاست. قسمت جالب توجه مقاله، توصشده  گرفته  درنظر  

که سبب  عملگرهاست    ي ممکن خطا  باتیترکتمام    صیتشخ  ي برا
 .گرددی م تیشکست مأمور

 مدلسازي ریاضی ماهواره  -۲
ارائه   پذیرانعطافماهواره    کی نامیو د  کینماتی سدر این بخش  

طراح و  گرفته   وضعیتکنترل    ستمیرسیز  یشده  قرار  بحث  مورد 
   است.
 
 وضعیت سینماتیک -۲-۱

از استفاده  ا  کواترنیون،  روش  با  وضع  نیدر  حرکت    یبخش 
بردار شودی م  فیتوص  ریپذانعطاف  ي مایفضاپ گرفتن  نظر  در  با   .

)0  کواترنیون , )Q qq= که  ،1 2 3( )q Tq q q=   ، معادلات
ا  یرخطیغ بر  مؤلفه  نیحاکم  بر  تمرکز  با  با   ي هاحرکت،  متناظر 

بدن  یکنترل   ي محورها دستگاه  س  ما،یفضاپ  یدر  روابط   ی ک ینماتیاز 
 . گردندی استخراج م تیوضع

0

1
2

qTq ω= −   )1(  

0 3
1 ( )
2

q q I ω= +   )2(  

ــرعت زاو نیا درکه  )ي  اهیروابط س )1 2 3ω Tω ω ω=ر د
متقارن مربوطه اسـت که به صـورت پاد   سیماتر ×qو  یچارچوب بدن

 :شودیم  فیتعر  ریز

3 2

3 1

2 1

0

0

0

q

q q

q q

q q

×

− 
 

  = −  
 

− 

  )3(  

1Tq  کواترنیون،  یعمل  ي سازادهیپ  در q  ییراستاهم   انگریب  =
1Q  همچنین  با چارچوب مختصات مرجع است و  مایکامل فضاپ  =

   .دهدی مرتبه سه را نشان م  یهمان سیماتر   3Iنجا،یخواهد بود. در ا
 

 دینامیک ماهواره -۲-۲
روش پیشـــنهادي با هدف اســـتخراج معادلات دینامیکی براي 

ــت؛بـا اجزاي انعطـاف  مـاهواره ــده اسـ این معـادلات در   پـذیر ارائـه شـ
ار  پیش ت و رفتـ اهوارهبینی حرکـ ا می  مـ دي ایفـ ه  نقش کلیـ د و بـ کننـ

 :شوندصورت زیر بیان می
( )J J u dω ω ω δ η δ η×+ + + = +     )4(  

0TC kη η η δ ω+ + + =     )5(  

ا 3I*3معادلات   نیدر  R∈ مثبت  سیماتر و    ینرسیا  متقارن 
بردار   ماهواره 1است.  2 3( )u Tu u u=   يورود   ي دهنده نشان  
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العملی  ي هاتوسط تراسترها و چرخ  دشدهیتول  ی کنترل است.   عکس 
1بردار  2 3( )d Td d d=  نما  یاغتشاش  ي گشتاورها  شیرا 

نسبت    ریپذانعطاف   ي دال مربوط به اجزاومختصات م η. برداردهدی م
3کند، ی م   انیرا ب  یاصل  ي به بدنه  3Rδ   انیم  نگی کوپل  سیماتر   ∋×

3است،    ریپذصلب و انعطاف  کینامید 3K R  و  یسخت  سیماتر  ∋×
 3 3C R  ف ی تعر  ریاست که به صورت ز  ستمیس  یی رایم  سیماتر∋×
 : شوندی م

{ }2 i iC d i a g ζ λ=   )6(  

{ }2 1,2,3,. . . ,ik d i a g i Nλ= =   )7(  

ــرا iζو  یعیطب ي هـافرکـانسنمـایـانگر   iλروابط،  نیا  در  بیـضـ
ــت 𝑁𝑁متناظر با   ییرایم ــخص در نظر گرفته کیمد الاس ــده را مش ش
کاي شده در  مطابق با مدل ارائه یاغتشاش خارج  نی. همچنکنندیم
 :شودیدر نظر گرفته م ]26[

( )
[ ]

2 0 . 0 5

s i n (0 . 8 ) c o s (0 . 5 ) c o s (0 . 3 ) T

d

t t t

ω= +

 

(8 ) 

(  شدهی معرف  یاغتشاش   گشتاور رابطه  تمام4در  شامل    ی )، 
 د، یخورش  یاز جمله فشار تابش  هات یقطعو عدم  یط یاغتشاشات مح

  نه ی شیعوامل است که همواره کمتر از ب  ریو سا  یکینامیرودیدرگ آ
 : باشد یمقدار ممکن اغتشاش م

0d d≤  (9 ) 
 

 مسأله  ان یب -۲-۳
طراح از  وضع  زیرسیستم  یهدف   يسازوکار  جادیا  ت،یکنترل 

با وجود   ییاست که در حضور اغتشاشات، افت کارا بروز خطاها،  و 
س  ي هیاول  طیشرا بتواند  وضع  ستمیمشخص،  به  مطلوب   ت یرا 

 يا هیسرعت زاوبردار  مطلوب آن است که  این سیستم،    ي بازگرداند. برا
 ر ی صورت زهدف به    نیکند. ا  لیبه سمت صفر م  مای فضاپ   تیو موقع

 ]: 27[خو  شودی م  انیب
l i m 0q
t →∞

=
 

(10 ) 
l i m 0ω
t →∞

=
 

(11 ) 

 طراحی زیرسیستم کنترل وضعیت -۳
فاز   چهاري کنترل وضعیت در  در این بخش، طراحی زیرسامانه 

روش   و براي عملگرها    دمانیشود. در فاز نخست، چمجزا تشریح می
گردد. در فاز می   توصیف کنترلی براي دستیابی به عملکرد مطلوب  

موضوع   کاراییدوم،  می   افت  تحلیل  فاز  عملگرها  در  و  ، سومشود 

صورت ترکیبی سناریوهاي مربوط به وقوع خطا در عملگرها ـ چه به
در فاز نهایی با گیرد.  صورت تصادفی ـ مورد توجه قرار می و چه به 

روش مونت کارلو تمامی حالات ممکن که در فاز قبلی ذکر شده است 
بار تکرار می گردد تا افت کارایی تصادفی و متنوع عملگرها در  100

گیرد.   قرار  بررسی  مورد  قالب  این طراحی  در  فاز  این چهار  تمامی 
بلوك (در   دیاگرام  نمودار  شده   )1شکل  داده  تاثیر  اند.نمایش 

به افت نتیجه  و  وارد شده  به صورت ضریب  و عملگرِ خراب  کارایی 
در مجموع،    شود.عنوان ورودي به سیستم دینامیکی ماهواره داده می

کنترل وضعیت را تشکیل داده و نهایتاً به   یستماین چهار فاز زیرس
شوند که قادر است درصد موفقیت  ي الگوریتمی نوین منجر می توسعه

بینی بر اساس پارامتر بینی کند. این پیش را پیش  ستمیرسیپایداري ز 
 .گیردتعداد خطاهاي تصادفی انجام می  به صورتورودي کاربر 

 
 ): بلوك دیاگرام زیرسیستم کنترل وضعیت1شکل (

 
 و روش کنترلی  چیدمان فاز نخست:  -۳-۱

  و سه تراستر   عکس العملیمجهز به چهار چرخ  ماهواره مدنظر  
طور متداول، شوند. به   دمانیهاي مختلف چتوانند به شیوه می   است

می  قرار  اصلی  محور  سه  امتداد  در  تراستر  جفت  براي سه  گیرند. 
هاي متفاوتی همچون هاي داراي چهار چرخ واکنشی، آرایشماهواره

گیرند. در و چهاروجهی مورد استفاده قرار می  قطري هرمی،    چیدمان
است چمأموریت  ممکن  ویژه،  مانوري  نیازهاي  با   دمان یهاي خاص 

به  گزینهاختصاصی  مقاله، عنوان  این  در  شود.  توصیه  بهینه  ي 
سازي و کارایی با تمرکز بر قابلیت پیاده  دمانیمعیارهاي انتخاب چ

چ شده  بررسی  تکانه  به   دمانی مدیریت  گزینه هرمی  هاي عنوان 
 .شودمی  استفاده متعارف و بهینه 

کل  ی مطابقهرم دمانیدر چ ، هر چهار چرخ حول محور )2( شـ
z ــتاور تول  توانندیم ، تنها  y ایو  xهر محور   ي اما برا  ند،ینما  دیگشـ

  گشتاور دارند. دیتول تیقابل سه چرخ



را افتهیروش بهبود   ل  یابیارز  يب    یخراب طیماهواره در شرا  تی کنترل وضع  رسامانهیز نانیاطم تیقاب

 

  

1405 تابستان و بهار اول، شماره ، ششم  سال –  ییفضا يو کاربردها  يدوفصلنامه علوم، فناور 155 /   

 

 : دیآی بدست م   ریبه صورت ز  یهرم  دمانیچ  ي برا   عیتوز  سیماتر

(12 ) 
c o s 0 c o s 0

0 c o s 0 c o s

s i n s i n s i n s i n
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β β β β

− 
 
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 یالعملعکس  ي هاچرخ  یهرم  دمانیچ): 2شکل (

 
  یمعرف  ي متعدد  یکنترل  ي هاروزافزون دانش، روش  شرفتیبا پ

عدم شده  و  اغتشاشات  وجود  به  توجه  با  در   ي هاتیقطعاند.  متعدد 
ها را چالش   نیکه بتواند ا  ی کنترل  ي کرد یاستفاده از رو  ،ي سازه یشب
 یکنترل مد لغزش  رو،نیاست. از ا  ي کند ضرور  تیریمؤثر مد  طوربه

از   یکیـ    هات یقطعشده در مواجهه با عدم شناخته   ی عنوان روشـ به
 . پژوهش انتخاب شده است  نیا یاصل ي هانهیگز

  ت یدر کنترل وضع  ژهیوکنترل مقاوم در برابر خطا، به   ي حوزه  در
در برابر   یو استحکام کنترل مد لغزش  ي آور تاب  ي های ژگیو  ما،یفضاپ

عدم و  در   ي هات یقطعاغتشاشات  خطا  بروز  جمله  از  گوناگون، 
 SMC  ی. طراحسازدی م  لیجذاب تبد  ي انهیعملگرها، آن را به گز

اس مرحله  دو  شامل  تعرتمعمولاً  لغزش  فی :  طراح   یسطح   ی و 
شرا  ي اکننده کنترل  (رابطه    طیکه  سازد؛ 12لغزش  برآورده  را   (

مانده و به   یباق   یسطح لغزش  ي بر رو  ستمیکه حالات س  ي اگونه به
(رابطه    یتعادل  تیوضع شوند  همگرا  ا13مطلوب  در    روابط  نی). 

1 2 3, ,k k k   وπ   ش یمثبت را نما  ضریبیو    یکنترل   بی ضرا  بیترتبه  
 .  دهندی م

1 0 2 3
1 . ( ) . .
2

T
v

u J
Sk S J q q I k S k

S

ω ω

ω
π

×

×

=

− + − −
+  
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 انیب ریصــورت زکه به شــدهفیتعر یســطح لغزشــ 𝑆𝑆  نیهمچن
 :شودیم

s kqω= +  (14 ) 
 :شودیمحقق م یفوق، دو هدف اصل یطراح با
 به صفر؛ یشدن سطح لغزش  کینزد •
 .بسته حلقه ستمیبه صفر در س 𝜔𝜔و  𝑞𝑞 ي رهایمتغ ییهمگرا •

 
 فاز دوم: افت کارایی عملگرها -۳-۲

)، فرض بر آن است که  4(رابطه    شدهیمعرف  ي هیپا  ي در معادله
ه  دچار  حالتشوندینم  یخراب  گونهچیعملگرها  در  بخواه  ی.   م یکه 

عملگرها   ییاز کارا  ی که بخش  میکن   یسیبازنو  ی تیوضع  ي معادله را برا
خواهد   ریصورت زاست، رابطه به   افته یکاهش    یبروز خراب  ل یبه دل
 بود: 

( ) ( )J J F u dω ω ω δ η δ η×+ + + = +  
 

(15 ) 

معادله  در راست  که   F(u)  ي جمله  ،یاصل  ي سمت  دارد  قرار 
کارا  بیضر م  𝜌𝜌  ییافت  نظر  در  به ردیگی را  بیشتر منظور  .  نزدیکی 
مذکور به مدل افزوده افت کارایی    فاکتور  ،به حقیقت   هاي سازه یشب

 ب یآن بر عملکرد عملگرها مشخص گردد. ضر  ي شده است تا اثرگذار
زمان   ا ب  متغیر   ایثابت    ،یتصادف  ي هاگنال یشامل س  تواندیم  𝜌𝜌کاهش  

 ]: 27[خو  شودیم  فیتعر ریصورت زباشد که به 
( )

1 i f 1 0

0 . 5 5 0 . 2 5 ( . )
i f 1 0

0 . 2s i n (0 . 2 5( 1) )
3

i t
t

r a n d
t

i t i

ρ

π

=

≤

 + +

> + +  

(16 ) 

 
کاهش   سازي عملگرها اعمال شده و مدل   یتمام  ي ) برا16(  رابطه

ارائه مآن  عملکرد افت   بیترتبه   )4( و شکل    )3(. شکل  دهدی ها را 
نشان   یتصادف  طیو تراسترها را در شرا  عکس العملی  ي هاچرخ  ییکارا

پس   عکس العملیآمده، چهار چرخ  دستبه  ج ی. مطابق با نتادهندی م
 هیاول  ي و سه تراستر از همان لحظه  شوندی م  یدچار خراب  هیثان  20از  

 . افتندی از کار م



 پینیک و  حمزه اي، فکور 
 

 

 ی العملعکس  يهاچرخ  ییکاراافت ): 3شکل (
 

 تراسترها   ییکارا ): افت 4شکل (
 

از    یناش  کاراییدر نظر گرفتن کاهش    پشت این معادله منطق
عدم و  به  ي متعدد  ي هات یقطعاغتشاشات  که  قابل است  کامل  طور 

مؤلفهستندین  ي سازهیشب  ای  فی توص   ،ییشناسا کردن  وارد  با   ي. 
م  یتصادف تلاش  عملگرها،  عملکرد  ا  یبخش  شودیبر    نی از 
به دقت بالاتر، تکرار   یاب یدست  ي گردد. برا  ي سازمدل   هات یقطععدم
خطا  ي ضرور  ي سازه یشب حالت  هر  تکرار  با   یتصادف  ي است. 
نتا  یتصادف   ي رهایمتغ واقع  تر کینزد  یجی گوناگون،  فراهم   تیبه 

 . آوردی م
 
 فاز سوم: خرابی عملگرها -۳-۳

مأمور  در عملگرها  کیهر    ت،یطول  است    ي از  ممکن  ماهواره 
را مختل کند.    تیعملکرد مأمور  تواندیامر م  نیشوند و ا  یدچار خراب

  تی بر مأمور  یمتفاوت  ریهر عملگر، تأث  تیو موقع  ییکارا  زانینوع، م 
بر ا   بی ازکارافتاده و ترک  ي تعداد عملگرها  ن،یخواهد داشت. افزون 

هر   یدرك بهتر اثربخش  ي برا  . کندی م  جادیا  یاوتمتف  جینتا  زیها نآن
خراب مختلف  حالات  است  لازم  موقع  یعملگر،  در   يهاتیعملگرها 

 . رندیقرار گ سهیگوناگون مورد مقا
و   یمجهز به چهار چرخ واکنش  يماهواره  کیبه عنوان مثال، در  

 فیقابل تعر  هایخراب  بیحالت مختلف از ترک  128سه جفت تراستر،  
.  شوندی ها موجب ناممکن شدن کنترل محالت  نیاز ا  یاست که برخ

ماهواره با   ایمشخص کرد که آ  توانی حالت م  128  نیا  ي سازه یبا شب
 . ریخ ای ابدیی خطاها به هدف مطلوب خود دست م ودوج

داده مثال،  عنوان  از    4  ي هابه  برا  128حالت  ممکن   ي حالت 
ل در جدو  کندیاستفاده م   یمد لغزشکه از کنترلر    یهرم  دمانیچ
شده، به عنوان نمونه در حالت    داده است. همانطور که نشانآمده  )1(

عملگرها سالم هستند. در حالت    یحالت، تمام   128از    یاول انتخاب
 مواجه   ی با خراب  2و تراستر شماره    3و    1  یالعملسعک  ي هادوم، چرخ

 بالاتر رفته است.  زیاحتمال شکست ن  ،یتعداد خراب  شیاند. با افزاشده 
 

 عملگرها ی در حضور خراب يدار ی): پاسخ چند نمونه از زمان پا1ل (جدو

 عملگرهاي 
 دچار 
 خرابی

 شماره شبیه سازي
 مونت کارلو 

 حالت  شماره
 تا  128از  خطا

1 2 ... 99 100 

 میانگین
100   
 تکرار 

 تصادفی 

 درصد
احتمال 
 شکست 

- 1 8/74 67 ... 8/76 7/73 8/74 0% 
العملی  عکس
 + 3و1

 2تراستر 
41 3/162 05/156 ... 1/151 9/158 71/159 6% 

ی  العملعکس
 +4و2و1

 2 تراستر
71 1/303 47/314 ... 1/264 1/306 52/288 91% 

ی  العملعکس
 +4و3و2و1

 2 تراستر
101 5/344 32/469 ... 4/294 6/325 20/337 100% 

 

 
   4و   3، 1شماره  یعکس العمل يهاچرخ   ی): خراب 5کل (ش

 
) س6شکل  پاسخ  خراب  ستمی)  برابر  در  عکس    ي هاچرخ  یرا 

 دمان یچ  ي برا  3و    2شماره    ي و تراسترها  4و    3،  1شماره    العملی
گونه . همان دهدیم   شینما  SMC  ي کننده کنترل و  )  5شکل (  یهرم

 ثانیه  250  یزمان  يدر بازه  یخراب  بیترک  نیا  شود،ی که مشاهده م 
 حاصل نشده است.   ي داریپا  طیو شرا  دهینجامی ن  تیبه موفق   نظرمورد  
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  یبه خراب  یو کنترلر مد لغزش  یهرم  دمانیبا چ ستمیپاسخ س :)6شکل (
      3و  2شماره  يو تراسترها  4و   3، 1شماره  یالعملعکس  يهاچرخ 

 
 فاز چهارم: شبیه سازي مونت کارلو -٤-۳

تصادف  از عوامل  که  ضرا  ی آنجا    یبازده  ریمتغ  بیهمچون 
مح اغتشاشات  و  نم  یطیعملگرها  دارند،  بر    توانیوجود   ک ی تنها 

پژوهش از   نیدر ا  ت،یمحدود  نیرفع ا   ي کرد. برا  ه یتک  ي سازه یشب
 یآن هر حالت خراب  یکارلو استفاده شده است که طمونت   ي سازه یشب

ذکر   انی. شاابدی  شیافزا  جینتا  عتمادا   تیتا قابل   شودیبار تکرار م  100
و   ادیز  یدقت، مستلزم صرف زمان محاسبات  نیبه ا  یاب یاست که دست 

 داده است. ي حجم بالا  دیتول

برامونت  ي سازه یشب وضعیت  ي کارلو  کنترل  انجام    زیرسیستم 
قرار   یمورد بررس  یخراب  بیعملگرها در هر ترک  ي شده تا اثر خطاها

شکل   ،یحالت خراب  128مربوط به    جیجامع نتا  شینما  ي . براردیگ
تمام7( نشان محالت  نیا  ی)  را  ادهدیها  شکل، رنگ سبز   ن ی. در 

آن است. علامت   یخراب  انگریسلامت عملگر و رنگ قرمز ب  انگرینما
مشخص،    یخراب  طیدر شرا  تیمأمور  ت یموفق   ي دهنده سبز نشان   کیت

به هدف مطلوب در زمان   یابیعدم دست  انگریو علامت ضربدر قرمز ب
به است.   شدهن ییتع دستیابی  معناي  به  ماموریت  موفقیت  طبیعتا 

 پایداري در مدت زمان تعیین شده در تمامی حالات است. 
 

 
کنترل  ستمیرسیز  تیموفق  ایشکست  جهینت ستم،یپاسخ س :)7شکل (

  تیوضع 



 پینیک و  حمزه اي، فکور 
 

 

 الگوریتم -٤
به چهار بخش مطرح  امکان توسعهبا توجه    ی تمیالگور  ي شده، 

کنترل   ي رسامانه یشکست ز  ای  تی درصد موفق  ی نیبش یپ  ي برا  نهی به
م   تیوضع اشودیفراهم  بر  علاوه  داده  ن،ی.  توجه  قابل   يهاحجم 
ا  نیا  دشدهیتول را  مؤثرتر  کندی م  جادیفرصت  کم  نیتا    ن ی اثرترو 

بد  ییعملگرها شناسا  ي هاتیمأمور  ي برا  توانی م  ب،یترت  نیشوند. 
بار به فضا پرتاب     ن ینخست  ي که برا  ییدر مورد عملگرها  ژهیوـ به  یآت
سابقه   شوندی م فاقد  بهتر  يپرواز   ي و  ـ  را   ي گذاري جا  نیهستند 
 داد. شنهادیپ

پهمان که  موفق  انی ب  ترشی گونه  تحقق    ستمیرسیز  تی شد،  به 
وابسته   ثانیه)  250(   شدهدر نظر گرفته   یمطلوب در بازه زمان  ي داریپا

 یحالت خراب  128از    کیهر    ،یعناصر تصادف  ریبا توجه به تأثاست.  
شب  عملگرها کمک  با  مونت   ي سازه یبه  و  متغ  100کارلو   ری تکرار 

پاسخ   نانیاطم  تی قابل  شیافزا  بتکرارها موج  نیانجام شد. ا  یتصادف
دست  به    جیکامل از نتا  ي امجموعه  ،ي ریگن یانگ ی شده و با م  ستم یس

 ي ساز کپارچهیمحاسبات و    ي حجم بالا   تیریآمده است. به منظور مد
حاصل  جینتا الگورگسترده  اساس    دیجد  یتمیشده،   يهادادهبر 
 است.  افتهیآمده توسعه دست به

موردنظر کاربر    ي تعداد خطاها  افتیبا در  تم،یالگور  نیاساس ا  بر
تراسترها)، و    یعکس العمل  ي هاها (شامل چرخاز محرك  کیهر    ي برا

موفق ز  ای  ت ی احتمال  پاسخ  وضع  ستمیرسیشکست  قابل   تی کنترل 
فرآ  ین یبش یپ کل  بود.   ین یبش یپ  تمیالگور  ي ویسنار  ندیخواهد 

 ارائه شده است. ) 8( شکلدر  کیصورت خلاصه و شماتبه
 

 
 الگوریتم پیشبینی شکست یا موفقیت زیرسیستم :)8شکل (

 
چ  به با  نمونه،  کنترل   یهرم   دمانیعنوان  اگر    SMCکننده  و 

تراستر  ي  خطاهارا دو و تعداد    یالعملچرخ عکس   ي کاربر تعداد خطاها
ن داده   شینما  )2(در جدول    ت یدرصد موفق  رد،یدو در نظر گ  زیرا 

از   یطور تصادفبه  تواندی م  تمیذکر است که الگور  انیخواهد شد. شا

خراب  تلفمخ  ي هاب یترک   انیم واکنش  یدو  چرخ  چهار   ر ی (نظ   ی از 
}) انتخاب کند. 4و3{  ای}  4و2}، {3و2}، {4و1}، {3و1}، {2و1{
برابه مشابه،  ن  ي طور  ترک  تواندی م  یخراب  ز یتراسترها    يهاب ی در 
 } رخ دهد. 3و2{ ای} 3و1}، {2و1{

 
هاي انتخابی توسط  بینی الگوریتم با خرابی اي از پیش ):  نمونه 2( جدول

 کاربر
 پاسخ الگوریتم  دریافت از کاربر 
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 بهترین موقعیت -٥
داده اساس  به  ي هابر  شناسادستگسترده  امکان    ییآمده، 

. شودی مختلف فراهم م  حالاتدر    عملگرها  نیاثرتر و کم   نیکارآمدتر
طر  نهیبه  ي گذاري جا محرك   یخراب  کهن یا  یابی ارز  قیاز  کدام 

 ي . برا گرددی م  نیی تع  سازد،یوارد م  تیرا به مأمور  بیآس  نیکمتر
روش  نیا م  ییهامنظور،  نتا  ي ریگن ی انگیهمچون   ي سازه یشب  جیاز 

 ی حالت خراب   128  یتمام  ي برا  ي اسهیجداول مقا  هی کارلو و تهمونت 
 شود. ییمناسب شناسا ت یها به کار گرفته شده است تا موقعمحرك
  يها از چرخ  ي انه ی به  بیترک  ج،ینتا  سهیو مقا  ي ریگن یانگیم   با
  نی کمتر  ،یکه در صورت وقوع خراب  دیگرد  نیی و تراسترها تع  یواکنش

مأمور  سکیر متوجه  ا  تیرا  برا  ي گذاري جا   نیسازد.  تنها   ي نه 
 سابقه که    ییهامحرك  ي دارد، بلکه برا  ت یاهم  تیحساس  هاي تست

 است.  یات یح زیدر فضا ندارند ن ي عملکرد 
م  ي های بررس نشان  چ  دهدی گسترده  در    ی هرم  دمانی که 

به   نهی به  العملیعکس   ي هاچرخ  ي هاچرخ  یخراب  کهي طوراست؛ 
تراستر    3و    1    یالعملعکس  همراه  کمتر3به  شکست    سکیر  نی، 
 . کندی م جاد یرا ا تیمأمور

چرخ  ي ریگبهره   ي برا  ن،یبنابرا تجربه   یواکنش  ي هااز  فاقد 
هرم  ي شنهادیپ  دمان یچ  ،ییفضا ساختار  بر   یهمان  تمرکز  با 

اتکا بر تراستر شماره   زیاست، و در مورد تراسترها ن  3و    1  ي هاچرخ
 .شودی م  هیتوص 3



را افتهیروش بهبود   ل  یابیارز  يب    یخراب طیماهواره در شرا  تی کنترل وضع  رسامانهیز نانیاطم تیقاب
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 محاسبه قابلیت اطمینان  -۲
م   ي برا کنترل    زیرسیستم  نانیاطم  تی قابل  زانیسنجش 

ضرور   ت،یوضع نخست  گام  دق  ي در  شناخت  اجزاء    یق یاست  از 
 يها حاصل شود. درخت محصول براآن   انیو روابط م  دهندهلیتشک

اجزاء آن از جمله چهار   یماهواره، تمام  ت یکنترل وضع  ستمیرسیز
 .ردیگی و سه تراستر را در بر م العملیعکس چرخ 

 یدگ یچ یمشاهده شد، سامانه از پ  ي سازه یکه در بخش شب   گونههمان 
 يسازمدل   ي برا  نی نو  یپژوهش، روش  نیبرخوردار است. در ا  ییبالا 

رو  دهی چیپ  ي هاسامانه  با  که  است  بر   یمبتن  یسنت  کرد یارائه شده 
تفاوت دارد.   ي و مواز  ي سر  یبلوک  ي سامانه با نمودارها  ي سازمعادل

بهره   نانیاطم  تی محاسبه قابل  ي برا   رخداد  تروش، از درخ  نیدر ا 
م اشودی گرفته  نما   نی.  تمام  یکیشمات  شی روش   ي دادهایرو  یاز 

موفق حالات  شامل  سامانه،  در  خراب  تی ممکن  فراهم   یو  اجزاء، 
  .رد یکه تقدم و تأخر عملکرد اجزاء مورد توجه قرار گبدون آن  آورد،ی م

زیرسیستم کنترل وضعیت    دادخدرخت ر  ) 9(به عنوان نمونه، شکل  
با   تیحالات موفق  ،یانیپا  ي هیدر لا   که  دهدی را نشان ماین مطالعه  

 اند.  رنگ سبز مشخص شده 
رابطه  اساس  قابل 17(  ي بر  طر  نانیاطم  ت ی)،  از  درخت    قیسامانه 

 قابل محاسبه است.  دادخر
 

 گیرينتیجه  -٦
  دیبا  تیکنترل وضع  ستمیرسیماهواره، ز  یاتیدر طول دوره عمل  

پبه ن  وستهیطور  تا  کند  در   یتیمأمور  ي ازهای عمل  شود.  برآورده 
ماهواره موظف است کنترل    ،یو خارج  یمواجهه با اغتشاشات داخل

نما  تیوضع حفظ  را  ادیخود  بررس  نی.  به  بالقوه    ریتأث  یپژوهش 
 يوهایپرداخته و سنار  ستمیرسیت زیبر موفق  ییو افت کارا  هایخراب

 . برخلاف کندی م ل یعملگرها را تحل یمختلف خراب

 
شامل  ي زیرسیستم کنترل وضعیت درخت کامل رخدادها ):9(1شکل 

 مد لغزشی و کنترلر   یهرم  دمانیچ

 
محدود   نیشیپ  ي هاپژوهش تعداد  تنها  غالباً  حالات    ي که  از 

 ير یگبا بهره   قیتحق  نیدر ا  دادند،ی عملگرها را مدنظر قرار م  یخراب
بهتر کنترل  دمانیچ  نیاز  تحق  شدهی معرف  کنندهو   ،یقبل  قاتیدر 

بررس  یحالات ممکن خراب  یتمام برا  یعملگرها  رفع    ي شده است. 
پ  ي های کاست  ناد  ن یشیمطالعات  تصادف  ده یدر  عناصر   ،ی گرفتن 

برخلاف    ن،یکار گرفته شده است. افزون بر اکارلو به مونت   ي سازه یشب
مدل   ي سازساده  ي هاروش در  قابل  ي برا  ،ي سازمتداول   تی محاسبه 
استفاده   دهیچیپ  ي ها ستم یس  ي سازمدل   نیروش نو  کیاز    نان،یاطم

 شده است. 
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به دقت    ی ابیدست   ت،یکنترل وضع  ستمیرسیز  یاز طراح  هدف

مشخص است. چنانچه در   زمانی   بازه  در  درجه  0٫1معادل    ي رونشانه 
به مقدار مطلوب در   یابیزمان دست  نی انگیم  ،یحالت خراب  128  انیم

تعمونت   ي هاي سازه یشب بازه  از  به  شدهن ییکارلو  رود،  منزله فراتر 
س ز  ن یا  ریغ  در  شود؛ی م  یتلق  ستم یشکست    ستمیرسیصورت، 



 پینیک و  حمزه اي، فکور 
 

 

موفق به حفظ دقت موردنظر   ،ییو افت کارا  هایوجود خراب  رغمیعل
آمده، در دستبه   جیها و نتاتوجه به حجم گسترده داده  با   خواهد شد.

نمودارها  نیا و  جداول  از   يسازخلاصه  ي برا  یمفهوم  ي پژوهش 
تسه   هاافتهی بررس  لیتحل  لی و  است.  شده  م  یاستفاده   انی ارتباط 

 ي د یدو دستاورد کل  ستم،یرسیشکست ز  ای  ت یعملگرها و موفق   یخراب
الگور توسعه  نخست،  دارد:  همراه  با   نینو  یتمیبه  است  قادر  که 

و شکست    تی کاربر، نرخ موفق  ي مورد نظر از سو  ي آستانه خطا  افتیدر
پ  ستمیرسیز شناسا  ینی بشی را  دوم،  و    نه ی به  ي راهبردها  یی کند؛ 

 يمنظور ارتقاهستند، به   ییکه فاقد سابقه فضا  ییاستقرار عملگرها
 .نانی اطم تیو قابل یاتیعمل ییکارا

 
 تعارض منافع 

 ".گونه تعارض منافع توسط نویسندگان بیان نشده استهیچ"
 

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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



 ی لیجل يهاد  و يکوثر ررضای، اميرضو اکبری عل دیس

 
 

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

 
10 Markov 

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

 )1(  r v=  

 )2(  Tv g pm m
= + +  

 )3(  
sp 0

T
I

m
g

= −  

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

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

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

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

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

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

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

 است. شده ثابت 

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

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

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

 )4(  xx v=  

 )5(  zz v=  

 )6(  x xv a=  

 )7(  z z mv a g= +  

 )8(  
0

1
( )
cossp

T
m

I g θ
= −  

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

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

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

 کرد  انیب) 9رابطه (صورت توان بهرا می پیشران
 )9(  max cosnkFT θ=  
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n  گرهاتعداد کل رانحداکثر سـطح   maxF،رانشـ یک از هر  پیشـ
 .است رانشگرهر  گاز چهیسطح در kو رانشگرها 

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

 )10(  2 21 1
( )

2 2

f ft
T

x z
t

t

t

J a adt a a dt= = +∫ ∫  

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

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

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

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

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

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

 )11( 1 2T TT≤ ≤  

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

 محدود شده است.
 
 مبتنی بر منحنی بیزیر هدایتروش  -۳

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

 شود.) انجام می 12(

 )12( 
5 4 2 3

0 1 2
3 2 4 5

53 4

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

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

= − + − + − +
− + − +

 

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

 اشاره شده است.  1در جدول 
 

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

 ثانیه  spI 225 ضربه ویژه 

  n 6 تعداد رانشگرها 
 درجه  θ 25 زاویه نصب 

 نیوتن maxF 3100 بیشینه مقدار پیشران 

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

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

 ثانیه  ft 90 زمان کل مانور 

 متر  0x 2000 موقعیت اولیه در راستاي افق 

 متر  0z 1500 موقعیت اولیه در راستاي ارتفاع

 متر  fx 0 موقعیت نهایی در راستاي افق

 متر  fz 0 موقعیت نهایی در راستاي ارتفاع

 سرعت اولیه در راستاي افق 
0xv 100  متر بر ثانیه 

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

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

 کیلوگرم 0m 1905 جرم اولیه 

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

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

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

 
 فرود دقیق روي سطح -۱-٤

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

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

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

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

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

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

 
11 Abnormal initial condition 

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

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

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

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

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

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

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

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

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

صورت قیود تساوي و نقاط کنترلی مسیر توسط الگوریتم ژنتیک به 

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

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

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

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

 نشان داده است. 5جرم نسبت به زمان در شکل 
 

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

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

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

 هاي بیزیر ايهدایت مبتنی بر چندجمله

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

 ي بیزیر هاياچندجملههدایت مبتنی بر  
 

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

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

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

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

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

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

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

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

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

 
 درون دهانه  دقیق فرود -۲-٤

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

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

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

 
 : محل فرود مطلوب درون دهانه)6( شکل

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

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

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

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

 ر ی زیب ی منحن

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

 ر یز یب یمنحنهدایت مبتنی بر 

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

 با روش هدایت مبتنی بر منحنی بیزیر

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

 هدایت مبتنی بر منحنی بیزیر 

 

 

x 
z 

2000 m 

200 m 



 ی لیجل يهاد  و يکوثر ررضای، اميرضو اکبری عل دیس

 
 

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

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

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

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

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

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

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

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

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

 
 گیرينتیجه  -٥

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

پیشنهادي   روش  قوام  و  عملکرد  خواهد موردبررسبررسی  قرار  ی 
   گرفت.
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