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 The feasibility of deploying a satellite into orbit using a single-

stage-to-orbit (SSTO) vehicle has long been considered beyond 

technological reach. Historically, various mathematical models 

and equations have been proposed to demonstrate the theoretical 

impracticality of SSTO systems. However, recent advancements in 

aerospace technology have renewed interest in evaluating whether 

current capabilities can support SSTO development. This study 

comprehensively analyzes existing SSTO technologies and 

assesses the technological advancements necessary to bridge the 

gap between current capabilities and required performance 

thresholds. A multi-disciplinary optimization (MDO) framework 

was developed and validated, incorporating subsystem modeling 

and a hybrid genetic algorithm–sequential quadratic programming 

(GA-SQP) optimization approach. The optimized SSTO design 

was then evaluated for feasibility. Despite identifying an optimal 

structural configuration, results indicate that achieving SSTO 

capability remains unattainable with current technological 

maturity. A multi-disciplinary analysis (MDA) was conducted to 

quantify the necessary advancements to determine the minimum 

technology leaps required in propulsion, structural integrity, and 

other critical subsystems. The results for each technological 

domain are presented separately, highlighting the specific 

advancements needed to realize SSTO feasibility. 
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ب  استف ده از     SSTOه   م ثر د  طراح  بر س  جهش م  د نی ز د        

 س ز  چ دم ض     ش بهی ه

   4فراهانیآهنگرانی ، و علیرضا  *3، امیرحسین آدمی  2الهی، مهران نصرت1فاطمه قربانی

 کارشناسی ارشد، مجتمع دانشگاهی هوافضا، دانشگاه صنعتی مالک اشتر، تهران، ایران -1

 دانشیار، مجتمع دانشگاهی هوافضا، دانشگاه صنعتی مالک اشتر، تهران، ایران -2
 استادیار، مجتمع دانشگاهی هوافضا، دانشگاه صنعتی مالک اشتر، تهران، ایران -4و 3

 

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1403  تیر 13دریافت 
 1403 تیر 17پذیرش 

 1403 تیر 18انتشار اولین 
 

 های كلیدی:  واژه 

 طراحی مفهومی  
 چارچوب طراحی  

 طراحی چند موضوعی  
 طبقه تا مدار  تک 

 سازی بهینه
 

های دور از دست عنوان یکی از چالش ایی به مرحله امکان تزریق ماهواره به مدار با استفاده از یک حامل تک   

بشر از گذشته تاکنون بوده است. حتی در گذشته، برای اثبات عدم امکان دستیابی به این آرزو، روابط ریاضی 

های اخیر پر رنگ نموده است ارتقاء سطح ل و معادلات مختلفی بیان گردیده است. اما آنچه امیدها را در سا 

فناوری است. پاسخ به این سوال که آیا با سطح فناوری کنونی امکان دستیابی به مدار با استفاده از یک 

ایی تا چه اندازه قابل دستیابی است اخیراً مورد توجه قرار گرفته است. در این پژوهش به حامل تک مرحله

ای تا مدار پرداخته شده و مسیر های موجود پرتابگرهای تک مرحله تکاملی و تکنولوژی   بررسی اجمالی سیر 

می  استخراج  نیاز  مورد  فناوری  به  موجود  فناوری  از  مدلرسیدن  از  پس  منظور،  این  برای  سازی گردد. 

الگوریتم زیرسیستم با  و  چندموضوعی  بهینه  مفهومی  طراحی  برپایه  طراحی  چارچوب  مختلف،  های 

صحه  GA-SQPسازی  بهینه  و  گردیده  شده تدوین  چندموضوعیگذاری  بهینه  طراحی  سپس،    است. 

 (MDO  ) ایی بر تک مرحلهسنجی دستیابی به یک ماهواره ای انجام پذیرفته و امکان بر تک مرحلهماهواره

یابی به این رغم استخراج بهترین ساختار، نتایج حاکی از عدم امکان دست مورد ارزیابی قرار گرفته است. علی 

از  یک  هر  نیاز  مورد  تکنولوژی  میزان جهش  حداقل  ادامه  در  است.  موجود  تکنولوژی  با سطح  محصول 

براساس تحلیل فناوری  به این مهم  برای دستیابی  و سازه،  ها، شامل موضوعاتی نظیر رهایش، پیشرانش 

 طور جداگانه ارائه شده است.انجام پذیرفته و نتایج برای هر فناوری به  ( MDA) بهینه چندموضوعی  
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 3 / روش ...  با استفاده از   SSTO  ی موثر در طراح   یها یدر فناور   از ی جهش مورد ن   ی بررس 

 علوم و فناوری فضایی                              
 1شمارة ، 18دورة ، 1404 سال 

 و اختصارات   علائم

Specific Impuls Isp 

Trust T 
Fuel mass propm 

Fuel-Tank mass fuel-tankm 

Oxidizer-Tank mass ox-tankm 

Fuel density f 

Oxidizer density ox 

Structure density str 

 مقدمه

فضایی  اهمیت صنعت  افزایش  هزینه   با  توسط  ها و ضرورت کاهش 
های بزرگ و پرهزینه های جدید، لزوم گذر از شاتل و سفینه فناوری 

پرتابگرهای با قابلیت اطمینان بیشتر در کنار وزن و هزینه به سمت  
دهه پیش   5کمتر، مراکز تحقیقاتی و صنعتی بزرگ مربوطه را از حدود  

هزینه در جهت سهولت دسترسی به های کم بر آن داشته تا بر برنامه 
دست آمده از ه سازی آن تمرکز نمایند و با نتایج جالب بفضا و تجاری 

تک  پرتابگرهای  توسعه  و  عملیاتی  فازهای  بر  قابلیت طبقه آن  با  ای 
استفاده مجدد، تمرکز نمایند. با این حال در مسیر دستیابی به این مهم 
با مشکلات متعددی همچون هزینه بسیار بالا، استفاده در جو رقیق و 

های طراحی استفاده از روش بنابراین،  [  1]  اند گرانش کمتر روبرو بوده 
می  چندموضوعی  بهینه  در نوین  سیستم   تواند  این  ارتقای  ها راستای 

 کمک نماید.
بری است که با یک طبقه و  ( ، ماهواره SSTO)1تک طبقه تا مدار 

تواند محموله را به مدار برساند. یک  بدون جداسازی قسمتی از آن می 

تواند از سکوی پرتاب و یا باند پرواز  ای مرسوم میپرتابگر تک مرحله 

بلند شود و با همان میزان سوخت موجود در باک به مدار مورد نظر برسد  

این پرتابگر باید قابلیت   ؛و نیازی به قطع حرکت در مدار و بازگشت ندارد

 استفاده در جو و خارج آن را داشته و برای انجام این مأموریت تغییری

در شکل آیرودینامیکی و سایز ایجاد نشود. نمونه ساده از این پرتابگر  

. این  [2]  های ابتدایی روسیه است آمده، که از طرح  1شکل  )کرونا( در  

طرح ساده، پرتابگر تک طبقه راکتی با سوخت مایع است که بنا به دلایل  

برنامه متوقف شد و در سال   تغییر  دوباره در دست    2016اقتصادی و 

 بهبود و توسعه قرار گرفت. 

 
1 . Single Stage to Orbit 

 
 .کرونا ,  SSTOبرای   ها طرح   ن تری از ساده   ی ک ی از    ی نما و مشخصات   - 1شکل  

Fig. 1. View and specifications of one of the simplest concept 

for SSTO, Corona. 

برنامه و  ا  ریزیمطالعات  زمیدر  سال  ن  حدود  از  ا  1970ینه  الات  یدر 
آمر طراحیمتحده  با  طرح  و  یکا  بررس  یهاتوسعه  شده،    ی ارائه 

شد    آغاز  ،لازم  یهاسامانه   و استقرار   یسنجیاز، امکان مورد ن  یها یفناور
ابتدا تا  اخ  یو  جدیقرن  با  هزیر  و صرف  داشتت  ادامه  فراوان    . ینه 
استقرارگر مناسب،    ی، بررس یفناور  ء ر بر ارتقایاخ  یهادر سالهمچنین  

زییتغ در  هزستمیرسیرات  کاهش  افزایها،  و  اینه  و  محموله    یمنیش 
 تمرکز دارند.

ها ریزیبرنامه، هدف طراحی و  2همچون طرح پیشنهادی شکل  
به سمتی بوده است که پرتابگر یک طبقه از نظر هزینه، قابلیت اطمینان  

ابتدا  تر باشد. بنابراین،ها از پرتابگر دو طبقه مناسبو زیرسیستم   یدر 
اند  ده یجه رسین نتیبه ا  پرتابگرد  یتول  گام به گام طراحی وبرنامه و چرخه  

بار یک  طبقهتک   پرتابگرو استقرار  یبه فناور  ی ابی، دستی انیکه هدف م
 . استمصرف 

 

   .SSTO [2] پیشنهادی برای نمایی از یک طرح -2 شکل

.]2[design for SSTO conceptA view of a  .2 .Fig 



 

 / 4    یفراهانیآهنگران رضای ، و عل یآدم نی رحسی ، امیاله، مهران نصرت یفاطمه قربان
 علوم و فناوری فضایی

  1 شمارة،  18، دورة 1404سال 

گر جهت ارسال ها برای طراحی پرتاب در این مقاله، با بررسی آماری طرح 
های با وزن متوسط، به تحلیل عوامل مؤثر در طراحی بهینه پرتابگر  ماهواره 

نوع پرداخته شده  پرتاپ،  نحوه  راستا، موضوعاتی همچون  این  است. در 
ها،  ها، هزینه پیشران و سوخت، شکل کلی پرتابگر، مشخصات زیرسیستم 

[. در  3طراحی مسیر و سطح فناوری مورد توجه بیشتری قرار گرفته است ] 
با  4]   مرجع  مدار  تا  مرحله  تک  حامل  یکپارچه یک  سازی  بهینه  روند   ]

ارایه شده است. تحلیل دینامیک پرواز یک   1استفاده از موتور انجار پالس
وسیله هواتنفسی ماوراء صوت عمومی در ارتفاع و عدد ماخ بالا در مرجع  

[ مورد توجه قرار گرفته است. در این مرجع دینامیک پرواز حامل تک 5] 
[ 6ایی تا مدار با موتور هواتنفسی مورد تمرکز بوده است. در مرجع ] مرحله 

تخمین آیرودینامیکی یک حامل عمود نشین مبتنی بر محاسبات عددی 
مقایسه پارامتریک میان ایده ه شده است. یک  ئ و نتایج تست تونل باد ارا 

[ انجام پذیرفته 7و تک مرحله تا مدار در مرجع ]  2تا مدار حامل دو مرحله 
 با لحاظ سرعت اولیه در مرجع  SSTOسنجی بر روی حامل است. امکان 

ها نظیر پیشرانش  [ تشریح و ارایه است. تمرکز بر روی برخی زیر سیستم 8] 
سازی یک خورد. حتی بهینه بیشتر از بقیه به چشم می   SSTOدر حوزه  

[ مورد توجه و 10،   9بخش از زیر سیستم پیشرانش نظیر نازل، در مراجع ] 
های پرتابگرهای تک سازی قرار گرفته است. برخی الزامات و چالش بهینه 

[ ارزیابی 11ای با قابلیت استفاده مجدد در چرخه حیات آن در مرجع ] مرحله 
 . شده است 

با توجه به مطالعات آماری صورت گرفته، موضوعات مورد بررسی  
 است. ه شده  ئارا  3شکل  تفکیک درصد فراوانی در در مقالات به 

 

 . هاها و حوزه های مطالعاتیدرصد فراوانی زیرسیستم -3شکل 

Fig. 3. Percentage of frequency of subsystems and areas of 

study. 

صورت به   منابع و مراجعبندی  با توجه به مطالعات صورت گرفته، دسته
 زیر بوده است: 

 
1. Pulse Detonation Engine 

 [ 7،  8 ،17-24] ی در مراجع و فناور یستمیمطالعات س •

 [11، 25-27]های طراحی و تولید نه یهزبررسی  •

 [18-20] نانیت اطمیسک و قابلی، ریسنجامکان  •

 [12-13، 31،28] و سوخت  شرانشیپ •

 [  6، 14، 16، 32، 33] و آیرودینامیک سازه •

 [ 5، 14-16 ،29، 30] کارایی، مسیر و کنترل •

با توجه به پارامترهای مهم در طراحی این پرتابگرها، در این مقاله 
سازی چندموضوعی به ارزیابی های طراحی نوین بهینه با استفاده از روش 

ماهواره  یک  به  دستیابی  توانمندی   SSTOبر  امکان  از  استفاده  های با 
شود که در صورت عدم امکان به چه  موجود پرداخته شده و بررسی می 

 تغییرات و یا جهشی در کدام موضوعات نیاز است. 
این  به  مقاله  این  روش  ساختار  دوم  بخش  در  که  است  صورت 

بهینه چند موضوعی و کلاسیک معرفی شده است. در بخش   طراحی 
های مورد سازی زیر سیستمسوم تعریف مسئله و در بخش چهارم مدل

بهینه  طراحی  الگوریتم  پنجم  بخش  در  است.  گردیده  ارایه  نیاز 
گذاری الگوریتم طراحی ارایه شده با استفاده از سه  چندموضوعی و صحه

موشک حامل انجام پذیرفته است. در بخش ششم به طراحی مفهومی  
( با فناوری موجود پرداخته SSTOبر تک مرحله تا مدار)  بهینه ماهواره

های مدنظر این پژوهش برای شده و نهایتا مقدار جهش مورد فناوری
 دستیابی به یک طرح ممکن استخراج و ارایه شده است. 

  ی نه چند موضوعیبه  یروش طراح  یمعرف

(MDO) 

ک و  ی، لازم است که روش کلاسین روش طراحیبهتر ا  ییآشنا  یبرا
 ک شرح داده شود. ین روش بر روش کلاسیت ایآن و مز یهاتفاوت

 کیكلاس یروش طراح

از   ماهوارهی   یهاستمیرسیز  سازیمدلپس  مرجع  ک  طبق  [  1]بر، 
 یسازه ینش و شبیها را چتم مناسب با هدف، آن یبراساس الگور  توانمی
 .کرد

مرجع   با  بیان  [ 1] مطابق  روشی  کلاسیک  طراحی  الگوریتم  در   ،
های اولیه همچون تراست که براساس مطالعات آماری شود که از داده می 

انرژتیک - است و براساس رابطه سیالکفسکی، مقادیر جرمیاستخراج شده 
می  استخراج  پرتابگر  مشخصات برای  و  ساختار  براساس  انتها  در  شود. 

ها، مقادیر  سازی محاسباتی، همه زیرسیستم دست آمده از روابط و مدل به 

2. TSTO(two stage to orbit) 
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هدایت،  و  مسیر  برنامه  در  پرتابگر  عملکرد  محاسبه  برای  طراحی 
 شود. سازی شده و نتیجه نهایی گزارش می شبیه 

 

 .تحقیق این در شده تدوین برطراحی مفهومی ماهواره -4شکل 

Fig. 4. The conceptual design of developed LV in this research. 

 4شکل  الگوریتم طراحی کلاسیک برای یک پرتابگر تک مرحله در  
ها و ارایه شده است. در روش کلاسیک ارتباط زیادی بین زیرسیستم 

حوزه برخی  در  اما  ندارد.  وجود  طراحی  مهندسی مراحل  همچون  ها 

 
1. Fixed Point Iteration 

2. All-At-Once 

3. Multiple-Discipline-Feasible 

هوافضا و یا یک سیستم پیچیده همچون وسایل پرنده که موضوعات 
توان استفاده ی می سازی طراحی چندموضوع بهینه کنش دارند، از  برهم 

مربوطه   عاتدهد تا موضوین روش به طراحان این اجازه را مینمود. ا 
 سازی کنند.گرفته و بهینه   صورت همزمان درنظررا به 

عنوان روشی با کیفیت، توان به سازی چند موضوعی را میبهینه 

کار برد. از پیچیده به های  منظور طراحی سیستم تر به و دقیق   تر سریع 

سازی دیگر شامل یک سازی، این روش مثل هر مسأله بهینه دید بهینه 

. نکته قابل توجه استفرآیند جستجو، مدلی از سیستم و توابع معیار  

سازی در تابع معیاری است که در این روش در مورد این نوع از بهینه 

 .رودکار می ه ب 

چندمنظوره  منظوره  توانند تکمی MDO مسائل یا  در  ولی  اشند.  ب  و 
توان مسئله چند منظوره را به مسئله تک منظوره  مسائل میبسیاری از  

  کند.تبدیل نمود، هر چند دقت کمی کاهش پیدا می
دسته یک  توان به دو  را می  MDO هایاز دیدگاه ریاضی، روش 

و چند سطحی   روش  نمود. تقسیم  سطحی  واقع  سطحی    های یکدر 
توزیع  تحلیل  و   روش  بوده  بهینه  تنها   شده  دارند یک  مستقیماً که    ساز 

غیرمرتب ساختارهای  درحالیمی  کاره ب (NHD) هایبرای  که روند. 
روشروش همان  یا  چندسطحی  توزیعهای  طراحی  ساختار های  شده، 

 بندیکنند و هر سطح رتبه های تبدیل میها را به ساختار مرتب غیرمرتب 
 ساز است.  شده دارای یک بهینه

تک روش  شامل  های  ه (FPI)1نقطه    رار تک سطحی  م باهه م ، 
2(AAO)  ، 3  پذیری چندموضوعی امکان(MDF)    4وIDF   است. همچنین

تلفیق سیستم  ، (CO)5  سازی ترکیبی بهینه های چندسطحی شامل  روش 
 است.   (BLISS)6یکپارچه دوسطحی 

های ذکر شده معایب و مزایایی دارند. با توجه هر کدام از روش 

فازبه   در  جواب  دقت  از  اطمینان  جهت  شده  بررسی   یطراح   موارد 

بهینه   ی مفهوم  چارچوب  همه از  موضوعی  چند  ) سازی  ( AAOباهم 

جع را در ا دست آمده از مر مهم به   ی تا اثر پارامترها استفاده شده است  

مشاهده نمود. همچنین با استفاده از این چارچوب   ، رهاپارامت   ری کنار سا 

میتوان از دقت جواب مطمئن داشت اگرچه مدت زمان بیشتری را باید 

 [.3]  صرف نمود 

 تعریف مسئله 

کیلوگرمی   50هدف از این پژوهش دستیابی به امکان ارسال یک ماهواره  
 کیلومتر، توسط یک مرحله به مدار است.   250به مدار  

4. Individual Discipline Feasibility 

5. Collaborative Optimization 

6. Bi-level Integrated System Synthesis 

Yes 

Yes 

Yes 

Yes 
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بدین منظور با بررسی مختصر الگوریتم طراحی به روش کلاسیک و 

ها در نظر گرفتن پارامترها و موضوعات، چینش مناسب و اثرگذاری آن 

مدل  غالب  زیرسیستم در  مناسب سازی  زیرسیستم، طراحی  هر  در  ها 

ماهواره  نمونه برای  به  توجه  با  و  شده  تدوین  این بر  موجود،  های 

آمده دست شود. در نهایت کد قابل قبول به گذاری می الگوریتم صحه 

انتها برای تک  یابد و پارامترهای مؤثر در موفقیت طبقه بهبود می در 

 شود.آن بررسی می 

موشک    کی  یجهت طراح  ی اصل  یهاستمیس  ریز  ،ی طور اساسبه 
 است:  ریز شرحبه  برماهواره

 شرانشیپ •

 سازه •

 ( تیو هدا کنترل) ریمسسازی شبیه  •

 ک ی نامیرودیآ •

 اریبس  یاو تک مرحله  هیهواپا  یهمانطور که در مطالعات پرتابگرها   اما
  جه یو نت  یی در کارا  اریبس  ز ین  یرهاساز  رد توجه قرار گرفته است، بحث مو
بر این اساس پنجمین موضوع درگیر در روند  [.  1]  ثر استؤم  تیمورأم

 طراحی، موضوع رهایش در نظر گرفته شده است. 

چند مدل  بهینه  طراحی  چارچوب  و  موضوعات   سازی 

 موضوعی

ها  بر، باید ابتدا موضوعات، زیرسیستم برای طراحی مفهومی ماهواره 

مدل  و  معرفی  را  مؤثر  و  دخیل  پارامترهای  ارتباط  و  و  نمود  سازی 

سازی  ها با هم را مشخص کرد. همانطور که اشاره شد پس از مدل آن 

ارتباط  زیرسیستم  پارامترهای مهم،  ها و موضوعات اصلی و بررسی 

 شود.  ها و الگوریتم نهایی طراحی ترسیم می زیرسیستم 

مطلوب   نتیجه  در  مؤثر  عوام  از  یکی  موضوعی  چند  روش  در 

اساس   این  بر  است.  موضوع  هر  مهم  پارامترهای  انتخاب  طراحی، 

استخراج و ارایه    1  جدولدر    پارامترهای مهم هر زیر سیستم )موضوع(

 . شده است

اگرچه به دقت  لحاظ همه پارامترهای مذکور در روند طراحی  

نماید، اما مدل  و عمق مطلوب نتایج استخراج شده کمک شایانی می 

در نظر گرفته شده برای هر موضوع نیز باید قابلیت لحاظ پارامترها  

سازی زیر سیستم ها باید تلاش نمود  را داشته باشد. از اینرو، در مدل 

جدول  در  شده  ارایه  متغیرهای  کلیه  اثر  بررسی  امکان  وجود    1  تا 

 داشته باشد. 

 .برماهواره طراحی درهر زیر سیستم   مؤثر پارامترهای -1جدول 

Table 1. Effective parameters of each subsystem in launch 

vehicle design. 

PARAMETER SYMBOL DISCIPLINE 

Specific Impuls Isp Propulsion 

Trust T Propulsion 

Fuel mass mprop Propulsion 

Fuel-Tank mass mtank-fuel Propulsion 

Oxidizer-Tank mass mtank-ox Propulsion 

Fuel density f  Propulsion 

Oxidizer density ox  Propulsion 

Structure density str  Structure 

Strength   Structure 

Permited stress per  Structure 

Thickness δ Structure 

Length L Structure 

Velocity ΔV Trajectory 

Pitch angle γ Trajectory 

Vertical-flight duration t0 Trajectory 

Seperation time t1 Trajectory 

Seperation angle  Trajectory 

Insertion time t2 Trajectory 

Drag coefficient Cd Aerodynamic 

Lift coefficient Cl Aerodynamic 

Initial height h0 Release 

Initial vertical-velocity Vy0 Release 

 ها سازی زیرسیستم مدل

ز مدلیرسیهر  ادامه  در  موضوع  و  است.  یسازستم  فاز   شده  در 
محاسبه  ت دارد  یستم اهمیرسیهر ز  یآنچه در کل برا  طراحی مفهومی

 گردد. استخراج  باید از مدل ارایه شدهاست که  ابعادو  یانرژ، جرم

 پیشرانش 

 جرم ستم،  یرسین زیا  یسازمدل  ی، برا یراحوزن در طیت  با توجه به اهم
س از  قسمت  پیهر  جرم  یستم  مانند  تراستر  پیشران،شرانش  و    مخازن 

 .شودی محاسبه م

1
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کننده در الگوریتم طراحی سیستم تراست مورد نیاز مأموریت، عاملی تعیین 
منظور طراحی با تکنولوژی موجود، جدولی از موتورها پیشرانش است. به 

با اطلاعات در دسترس، در ابتدای کد مربوط به پیشرانش فراخوانی شده 
و بعد از انتخاب موتور با نزدیکترین مقدار تراست به تراست اولیه مورد 
نیاز، ضربه ویژه، تراست دقیق و وزن موتور از جامعه آماری استخراج شده 

شود. بر این اساس مقادیر مورد استفاده  اقعی خروجی داده می و مقادیر و 
باشد. برای  سازی موتور نسبتا دقیق و مبتنی بر بانک داده می برای مدل 

 شود.( استفاده می 8( الی ) 1)   سازی مخازن از روابط مدل 

(1) 𝑚𝑜𝑥 = 𝑚𝑓 ×
𝑂

𝑓
 

(2) 𝑚𝑓 =
𝑀𝑝𝑟𝑜𝑝

(1 +
𝑂

𝑓
)
 

(3) 𝑉𝑓 =
𝑚𝑓

𝜌𝑓𝑢𝑙𝑒

 

(4) 𝑉𝑜𝑥 =
𝑚𝑜𝑥

𝜌𝑜𝑥

 

(5) 𝐿𝑓 =
𝑉𝑓

𝜋𝑅𝑡𝑎𝑛𝑘
2 𝑛𝑙

 

(6) 𝐿𝑜𝑥 =
𝑉𝑜𝑥

𝜋𝑅𝑡𝑎𝑛𝑘
2 𝑛𝑙

 

(7) 𝐿 = 𝐿𝑓 + 𝐿𝑜𝑥 

(8) 𝜎𝑝𝑟 = 𝜎𝑦𝑙𝑑 

( صورت  14)  ( الی 9)  محاسبه جرم پیشرانش با استفاده از روابط 
ترین گام برای این پذیرفته که محاسبه ضخامت سازه مورد نیاز اصلی

 منظور است.  

(9) 𝑃0 = 10+5 

(10 ) 𝛿𝑠𝑡𝑟1 =
𝑇ℎ

2𝜋𝑅𝑡𝑎𝑛𝑘𝜎𝑝𝑟

 

(11 ) 𝛿𝑠𝑡𝑟2 =
𝑅𝑡𝑎𝑛𝑘𝑃0

𝜎𝑝𝑟

 

(12 ) 𝛿𝑠𝑡𝑟 = 𝛿𝑠𝑡𝑟1 + 𝛿𝑠𝑡𝑟2 

( در کد مربوطه 12)  آمده از رابطه  دستبهسپس مقدار ضخامت سازه  
قرار   استفاده  مورد  پیشرانش  زیرسیستم  مخازن  جرم  محاسبه  برای 

 گیرد.می

(13 ) 𝑚𝑡𝑎𝑛𝑘𝑓𝑢𝑒𝑙 = (2𝜋𝑅𝑡𝑎𝑛𝑘
2 + 2𝜋𝑅𝑡𝑎𝑛𝑘𝐿𝑓)𝛿𝑠𝑡𝑟𝜌𝑠𝑡𝑟 

(14 ) 𝑚𝑡𝑎𝑛𝑘𝑜𝑥 = (2𝜋𝑅𝑡𝑎𝑛𝑘
2 + 2𝜋𝑅𝑡𝑎𝑛𝑘𝐿𝑜𝑥)𝛿𝑠𝑡𝑟𝜌𝑠𝑡𝑟 

خالی سیستم پیشرانش متشکل از سه بخش مخزن سوخت، مخزن  جرم  
 گردد.( استخراج می 15) صورت رابطه اکسید کننده و تراستر به 

(15 ) 𝑚𝑝𝑟𝑜𝑝𝑢𝑙𝑡𝑖𝑜𝑛 = 𝑚𝑡𝑎𝑛𝑘−𝑓𝑢𝑒𝑙 + 𝑚𝑡𝑎𝑛𝑘−𝑜𝑥

+ 𝑚𝑇ℎ𝑟𝑢𝑠𝑡𝑒𝑟 

 سازه 
اولیه   اطلاعات  و  هندسه  دریافت  از  بعد  زیرسیستم  این  به  در  مربوط 

درپوش جرم   ، سازه  جنس  محاسبه  مشخصات  طبقات  پوسته  و  ها 
گردد. ورودی در سیستم سازه طول، شعاع، مقدار تراست، استحکام  می

سازه و چگالی سازه است. جرم پوسته بیرونی برای هر طبقه مطابق با  
 گردد.( محاسبه می 16) رابطه

(16 ) 𝑚𝑠ℎ𝑖𝑙𝑑 = 2𝜋𝑅𝑡𝑎𝑛𝑘𝐿𝛿𝑠𝑡𝑟𝜌𝑠𝑡𝑟 

ایی( ضخامت مورد نیاز سازه با توجه به هندسه فرض شده )استوانه 
 گردد.( محاسبه می 17)   مطابق با رابطه 

(17)  
𝛿𝑠𝑡𝑟 =

𝑇ℎ

2𝜋𝑅𝑡𝑎𝑛𝑘𝜎𝑝𝑟

 

بر این اساس باید توجه نمود که مقدار تراست در ضخامت سازه و نهایتا  
 جرم سازه حامل تاثیر گذار است. 

 سازی مسیر شبیه 
مسیر حرکت در موشک دوطبقه به سه قسمت، پرواز عمودی، کاهش 
زاویه تا جدایش طبقه اول و نهایتا پرواز تا خاموشی طبقه دوم) تزریق( 

میتقسیم  زاویه  بندی  شکل   Pitchگردد.  تاثیر در  پرواز  مسیر  دهی 
اساسی داشته و لذا طراحی مسیر پرواز به شدت متاثر از تنظیم برنامه 

های مختلفی دارد روش    Pitchاست. تنظیم برنامه زاویه   Pitchزاویه  
در نظر   5شکل ترین روش سه بخش پروازی مطابق با  که در متداول 

شود. موفقیت یک حامل در رسیدن به مدار مدنظر، نیازمند گرفته می 
استخراج بهینه ضرایب اشاره شده در   Pitchسازی برنامه زاویه  بهینه 

 است.  5شکل  

 

 .دوطبقه برنمودار زاویه فراز به زمان در مسیر ماهواره -5شکل 

Fig. 5. Pitch angle versus time for two satge LV. 
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سازی نیازمند سعی و تکرار پس از تثبیت مشخصات حامل و  این بهینه
سازی بهینه  AAOسازی است اما مطابق با چارچوب  درون موضوع شبیه 

سیستم  Pitchبرنامه   زیر  سایر  با  انجام همزمان  سیستم  سطح  در  ها 
 خواهد پذیرفت. 

ایی است  های دو مرحلهارایه شده برای حامل  Pitchبرنامه زاویه  
سنجی مورد نیاز است. از همین ایده )برنامه درجه دو( برای که در صحت

 حامل تک مرحله تا مدار استفاده خواهد شد. 
( و  18)  سازی مسیر مطابق روابط معادلات اصلی حرکت در شبیه

 شود.( در صفحه در نظر گرفته می 19)

(18 ) 

𝑎𝑥 = (1/𝑀(−𝑀𝑔 sin(𝛽)

− 𝐷 cos(𝛾 − 𝛽)
− 𝐿 sin(𝛾 − 𝛽)

+ 𝑇 cos(𝛾 − 𝛽 + 𝛼 + 𝛿)))
−1

 

(19 ) 

𝑎𝑦 = (1/𝑀(−𝑀𝑔 cos(𝛽)

− 𝐷 sin(𝛾 − 𝛽)
+ 𝐿 cos(𝛾 − 𝛽)

+ 𝑇 sin(𝛾 − 𝛽 + 𝛼 + 𝛿)))
−1

 

اتمسفر،   اثر  در  تراست  مقدار  تغییرات  که  است  ذکر  تغییرات شایان 
می  لحاظ  غیره  و  جرم  خروج  اثر  در  آن جرمی  ارایه  از  که  ها شود 

 نظر شده است.صرف 

 آیرودینامیک 

با توجه به ساختار مسئله مطرح شده در این مقاله، مقدار ضریب پسا و 
عنوان خروجی موضوع آیرودینامیک مورد نیاز است.  مقدار ضریب برا به 

مرجع از  آیرودینامیکی  به ضرایب  مربوط  مقادیر  استخراج  [  33]  برای 
  6بهره گرفته شده است. نمای بلوک زیرسیستم آیرودینامیک در شکل  

 است. نمایش داده شده

 
 .آیرودینامیک ستمیرسی مدل ز یو خروج یورود اگرامید -6شکل 

Fig. 6. Input and output diagram of the aerodynamic subsystem 

model. 

 رهایش 

ه ینحوه پرتاب و شروع حرکت با دو پارامتر سرعت اول  این موضوع،در  
  اثر دو  در این پژوهش، شود.  یم  یو ارتفاع پرتاب بررس   یو عمود  یافق

افقی که با پرتاب هواپایه سازگار  ش  یه و سرعت رهایپارامتر ارتفاع اول

 
1. Cost Function 

مربوط  است مدنظر قرار گرفته است. این دو پارامتر در شرایط اولیه مسیر  
 باشند. سازی حرکت تاثیرگذار میبه موضوع شبیه 

سنجی  الگوریتم طراحی بهینه چندموضوعی و صحت 

 نتایج الگوریتم 

ها، طبق الگوریتم  سازی زیرسیستمبعد از مدل  شد،همانطور که اشاره  
بر دوطبقه کنارهم  ها برای طراحی مفهومی ماهوارهکلاسیک، زیرسیستم

 گیرد.  قرار می

برای ،  گذاری آن پس از تدوین الگوریتم کلاسیک و لزوم صحه 
و  قواعد  از  استفاده  با  درست،  طراحی  از  اطمینان  و  طراحی  انجام 

های دینامیکی، اتمسفر، ضرایب آیرودینامیکی و معادلات مسیر فرمول 
اضافه می حرکت، شبیه  الگوریتم  در  الگوریتم ساز  آن،  از  شود و پس 

بهینه جایگزینی  می برای  داده  بهبود  و صحه ساز  تکمیل شود  گذاری 
 گردد.می 

طراحیالگور براستمیرسیز  یبرا  یتم  اما  است،  قبل  مشابه    یها 
به ی از  مناسب  مقدار  بیان شدهمان  ساز،نه یافتن  که  چارچوب    طور  در 

  شوند. ها در سطح سیستم مجزا و بررسی می همه زیرسیستمباهم،  همه
دو طبقه    یعنین حالت  یترساده  یبر برا ماهوارهالگوریتم طراحی بهینه  

 آمده است.  [1] مرجعدر چارچوب همه با هم در 
مربوط   7جایگیری و تأثیر موضوعات در این چارچوب در شکل  

در اینجا برای یافتن مقدار   آمده است.به طراحی ماهواره بر دو طبقه  
شود. بعد استفاده می   GA-SQPسازی از روش ترکیبی  مناسب بهینه

الگوریتم نهایی [  1]   ها طبق مرجع از تکمیل طراحی و گرفتن خروجی 
ماهواره  می برای  بهبود  مأموریت  همین  جهت  مرحله  تک  یابد. بر 

بهینه از  روش   SQPسازی  استفاده  از  آن،   GAبعد  نتایج  برروی  و 
ماهواره  کلی  وزن  در  تن  یک  از  بیش  وزن  داده کاهش  نتیجه  را  بر 

شود و جزء پارامترهای ساز انتخاب می بر در بهینه است. شعاع ماهواره 
 ساز است.بردار حالت بهینه 

ساز، مقادیر مطلوب دست آمده در بهینه با فراخوانی الگوریتم به 
دست در بهترین نقطه انتخاب شده و تابع هزینه مورد نظر کمینه به 

بر دوطبقه )و یا چندطبقه(، آید. در طراحی مفهومی بهینه ماهواره می 
کمینه جرم، هدف اصلی و پارامتر مهم در تابع هزینه است. همچنین 

عنوان قیودی دو پارامتر ارتفاع و سرعت مداری نیز در دو تابع پنالتی به 
کنترل می  را  بهینه  جواب  مدار،  به  دستیابی  با هدف  اضافه که  کند، 

  1کند؛ پس تابع هزینهاست و به کمینه کردن تابع هزینه کمک می شده 
بر و دو تابع پنالتی برای خطای ارتفاع و سرعت شامل جرم کل ماهواره

 مشخص است.  ( 20مداری است. که در معادله ) 
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(20 ) 𝑐𝑓 = 𝑀01 + 𝑤1𝑐1 + 𝑤2𝑐2 

طراحی   به   SSTOجهت  نیاز و  مورد  مشخصات  به  دستیابی  منظور 

به  الگوریتم  مفهومی،  ماهواره دست طراحی  برای  دو آمده  متداول  بر 

بهبود و صحه  طبقه که بررسی خواهد شد،  بهینه آن  پاسخ  و  گذاری 

 یابد.تغییر می 

 

چند   ی بهینهمفهوم  یطراح  یهمه با هم برا   یروش چند موضوع   چارچوب  -7شکل  

 .با فناوری موجود طبقه حامل تک یموضوع 

Fig. 7. All-at-one framework for optimum conceptual design of 

SSTO for existing technology . 

به علت کاهش طبقات، تعداد پارامترهای طراحی نیز برای طراحی  
 یابد.بهینه حامل تک مرحله تا مدار کاهش می

مدل به  از  اطمینان  صحه جهت  مناسب،  پاسخ  و  گذاری سازی 
های متناسب های موجود و نمونه الگوریتم طراحی، براساس مقایسه نمونه 

ایی  با مراجع و منابع باید صورت پذیرد. با توجه به اینکه نمونه ساخته شده 
طور  های منتشرشده تاکنون، به های نمونه موجود نیست و داده   SSTOاز 

کامل برای شبیه سازی حرکت در دسترس نیست، الگوریتم طراحی برای 

گذاری قرار گرفته است زیرا ای مورد صحه بر چندطبقه های ماهواره موشک 
موشک  در  استفاده  مورد  مرحله موضوعات  تک  حامل  دو های  و  ایی 

ها و گذاری تمام زیرسیستم ایی مشابه است. این روش شامل صحه مرحله 
م طراحی و استفاده از ضرایب تصحیح است. در مسیر در نهایت الگوریت 

های انجام شده جواب استخراج شده از سازی گذاری با توجه به ساده صحه 
الگوریتم طراحی با جواب واقعی فاصله داشت. بنابراین، ضرورت استفاده 

 کننده برای سه حوزه جرم، هندسه و انرژی وجود دارد.از ضرایب تصحیح 
 ارائه شده است.   2دول   جدول این ضرایب تصحیح مورد نیاز در  

 .تصحیح استخراج شدهضرایب  -2جدول 

Table 2. Derived correction coefficients  

Detail 
Correction 

coefficient 

Isp correction coefficient 𝐧𝝀1 

Mass correction coefficient 𝐧𝒔 2 

lenght correction coefficient 𝒏𝒍 3 

با استفاده از سه  ،  [ 1]   مطابق مرجع برای استخراج ضرایب تصحیح  
سعی در کاهش خطای طراحی )انرژی(،    SPIضریب جرم، هندسه)طول( و  

های آماری درصد در مقایسه با مقادیر واقعی باشد. داده   20میزان کمتر از  به 
استخراج   [ 5] از مرجع    آ و اسکایلون 1، سفیر 1بر شامل: فالکون از سه ماهواره 

استفاده قرار گرفته  از چندین تلاش و اصلاح ضرایب است.  و مورد  بعد 
استخراج  مقادیر  متوسط  آن   شده  تصحیح،  جرمی برای  محدوده  در  که 

خلاصه    3در جدول  باشد،    % 20پرتابگرهای مورد ارزیابی، خطا بهتر از  
 شده است. 

 .ضرایب تصحیح نهایی استخراج شده -3جدول 

Table 3. Final correction coefficients.  

Correction coefficient value

𝒏𝒔 3.2

𝒏𝒍 1.23

𝐧𝝀 1.0

، مقدار ضریب تصحیح انرژی برابر با یک  3مطابق با نتایج جدول
آن  به  توجه  با  موضوع  این  است.  شده  ویژه  استخراج  مقدار ضربه  که 

( مورد 1به اطلاعات واقعی )مطابق با پیوستسیستم پیشرانش با توجه  
 بینی بود.گیرد قابل پیشاستفاده قرار می 
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که برای هر پرتابگر ضرایب تصحیح مورد نیاز با پرتابگر  نکته دیگر آن 
دست  ، میانگین مقادیر به 3دیگر متفاوت بود و مقادیر ارایه شده در جدول

 آمده برای هر ضریب تصحیح است.  

  3مقایسه نتایج مقادیر واقعی و خروجی از کد با استفاده از ضرایب جدول
 .انجام پذیرفته است 4برای هر حامل در جدول 

 .گذاریدر طی صحه طراحی حامل مقادیر واقعی و خروجی  -4جدول 

Table 4. Real and output values of designed LVs during the validation. 

Output after code validation Real data 
Launcher Name 

(m)TotalL (TON)02M (TON)01M (TON)eTM (m)TotalL (TON)02M (TON)01M (TON)eTM 

33.3 10.4 84 7.77 27 8.1 92 9.3 Ambassador 1 

18 4.7 26.9 1.35 21 4.65 27 1.8 Falcon 1 

31.2 24.9 111.8 7 32.4 25 112 7.71 Skylon 

 به تفکیک برای جرم و ابعاد ارایه شده است.    5مقادیر خطا نیز در جدول  

 .با استفاده از ضرایب تصحیح  پرتابگر منتخب 3خطای طراحی مقدار   -5جدول 

Table 5. Design error value of 3 selected LVs using the 

correction factors. 

Error 

TotalL 
Error 

02M 

Error 

01M 
Error 

eTM 

Launcher 

Name 

19% 1.5% 2% 20% Ambassador 1 

0.5% 3.2% 1.3% 20% Falcon 1 

3% 2% 1.2% 19% Skylon 

، قابل قبول  %20کمتر از    ی، خطایمفهوم  ی فاز طراح  به با توجه  
 . باشدمی

با  SSTOبر  طراحی مفهومی بهینه ماهواره 

 فناوری موجود

از صحه  با فناوری توان ماهواره گذاری کد طراحی، می پس  بهینه  بری 
 SSTOپذیری انجام ماموریت  حال حاضر در جهان طراحی نمود و امکان 

طور  را بررسی کرد. مشخصات موتورهای استفاده شده در این تحقیق به 
 آمده است.  1خلاصه در پیوست 

طبقه در اینجا مشابه   تابع هزینه الگوریتم طراحی بهینه حامل تک
است و اطلاعات اولیه سازه و چگالی سوخت همانند الگوریتم  دو طبقه

بهینه تمام  در  است.  طراحی  سازیدوطبقه  و  طبقه  تک  الگوریتم  های 

آید،  بهینه براساس جهش در پارامترهای متفاوت فناوری که در ادامه می
 است. اعمال شده 6ضریب وزنی این دو قید مطابق جدول 

 .مقادیر ضرایب وزنی در تابع هزینه الگوریتم طراحی بهینه حامل تک طبقه   - 1جدول 

Table 6. Weight coefficient values in the cost function of 

optimal design of SSTO. 

Weight 

coefficient 
Value Constraint Details 

W1 0.1 1c Altitude error 

W2 200 2c Velocity error 

جدول   ماهواره  7در  طراحی  دایروی  نتایج  مدار  تا  طبقه  تک    250بر 
بررسی فناوری موجود که در طراحی حامل دوطبقه  کیلومتری زمین با  

 لحاظ شد، ارائه شده است. 

 .نتایج طراحی بهینه با فناوری موجود -7جدول 

Table 7. Optimal design results for existing technology. 

𝐓𝟏 

(𝐊𝐍) 

𝐑𝟏 

(𝐦) 

𝐌𝒑𝟏 

(𝐭𝐨𝐧) 

 𝒕𝟎 

(𝒔) 

𝑴𝟎𝟏 

(𝒕𝒐𝒏) 

𝑬𝒍𝒂𝒑𝒔𝒆𝒅 𝑻𝒊𝒎𝒆 

(𝒔) 

𝟓𝟓𝟕. 𝟓 𝟏. 𝟐 36.2 0 𝟑𝟖. 𝟓𝟖 𝟒𝟑𝟎. 𝟑 

بری با وزن ماهواره مشخص شده است،    7طور که در جدولهمان 
بر دو طبقه هم ماموریت  تن طراحی شده است که نسبت به ماهواره   38/ 6

شکل  در  ادامه  در  است.  ارتفاع، به   10و   9،  8های  بیشتر  نمودار  ترتیب 
 است.به زمان آورده شده  سرعت و زاویه فراز نسبت 
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 .موجود فناوری با طبقه زمان حامل تک-نمودار ارتفاع  -8شکل 

Fig. 8. Height-time diagram of designed SSTO for existing 

technology. 

 

 .موجود یبقه با فناورط  حامل تک یزمان سرعتنمودار  -9شکل 

Fig. 9. Speed-time diagram of designed SSTO for existing 

technology. 

 

 .با فناوری موجود زمان برحسب فراز زاویه نمودار -10شکل 

Fig. 10. Pitch angle graph of designed SSTO for existing 

technology. 

براساس نتایج استخراج شده مشخص است که این حامل تک طبقه  
امکان ارسال ماهواره تا مدار را ندارد و بالاترین ارتفاع قابل دسترس توسط این  

کیلومتر تا مدار مورد نظر فاصله دارد. همچنین با توجه به    18سامانه، به مقدار  
متر بر    1126ارتفاع مشخص است که سرعت تزریق در حدود  - نمودار سرعت 

ثانیه تا سرعت تزریق فاصله دارد. بنابراین، حامل تک طبقه با فناوری موجود،  
کیلومتری را ندارد. حال با بررسی تغییرات و    250امکان دستیابی به ارتفاع  

ترین  توان میزان جهش مورد نیاز در مهم ها می ارتقاء فناوری در زیرسیستم 
تیابی به هدف را محاسبه نمود. بنابراین  ها و پارامترهای موثر برای دس فناوری 

 شود.  دست آورده می مقدار بهینه و کمترین ارتقا مورد نیاز به 
از بخش  فناوری ارتفاع  این تحقیق شامل،  بررسی شده در  های 

ام  کویژه و چگالی سوخت از زیرسیستم پیشرانش و استحرهایش، ضربه  
 و چگالی سازه از زیرسیستم سازه است.

 با فرض جهش در موضوع رهایش   SSTOطراحی مفهومی بهینه  

شود و از بررسی  در این تحقیق تنها به بررسی اثر ارتفاع رهایش پرداخته می 
نظر شده است. در طراحی بهینه، با جهش در  تأثیر اثر سرعت رهایش صرف 

ساز  یکی از پارامترهای مؤثر طراحی، نیاز است که آن متغیر از طریق بهینه 
طور مثال در زمان بررسی جهش موردنیاز مقدار  استخراج شود. در واقع به 

ساز باید کمترین میزان ارتفاع اولیه مورد نیاز برای امکان  ارتفاع اولیه، بهینه 
شود  دستیابی به مدار را بیابد. بنابراین، قید دیگری در تابع هزینه اضافه می 

( تابع هزینه برای جهش در یک  21که مقدار ارتفاع اولیه است. در رابطه ) 
 ایش( ارائه شده است. پارامتر )در اینجا ارتفاع ره 

(21 ) 𝑐𝑓 = 𝑀01 + 𝑤1𝑐1 + 𝑤2𝑐2 + 𝑤3𝑐3 

سازی در سطح سیستم نیز به مسئله  واضح است که یک متعیر بهینه 
 است.   11شود. چارچوب طراحی بهینه در این حالت مطابق با شکل  اضافه می 

 

  برای حامل تک   AAOچارچوب روش چند موضوعی همه با هم    -11شکل  

 .طبقه با جهش در موضوع رهایش 

Fig. 11. All-at-one framework for optimum conceptual design 

of SSTO for jump in release subsystem. 
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قیود و الزامات، مقادیر ضرایب وزنی نهایی و متغیرهایی    9در جدول 
به  شوند  که  لحاظ  باید  مرحله  این  در  طراحی  پارامتر  رائه  ا عنوان 

 است. شده 

 .مقادیر قیود و ضرایب وزنی برای بررسی اثر جهش در ارتفاع اولیه رهایش   - 9  جدول 

Table 9. Constraint values and weighting coefficients for jump 

in initial release height. 

w1 w2 w3 ISP V (km/sec) H (km) 

39.5 0.4 1.0 360 7.755 250 

شدن را ندارد و بهترین  امکان بهینه  SPI، مقدار  9براساس جدول  
به  )تکنولوژی موجود(  از مرحله قبل  استخراج شده  ثابت  مقدار  صورت 

گیرد زیرا هدف استخراج تأثیر موضوع رهایش در  مورد استفاده قرار می 
سازی با الگوریتم  طراحی تک مرحله تا مدار است. پس از انجام بهینه

GA-SQP    و استخراج  چندموضوعی  بهینه  طراحی    جدولدر  نتایج 
 خلاصه شده است.  

 .مقادیر بهینه متغیرهای طراحی برای جهش در موضوع رهایش -10 جدول

Table 10. Optimal values of design variables for mutation in the 

release subsystem. 

T 

(KN) 

R 

(m) 

Mp 

(ton) 

H0 

(km) 

t0 

(sec) 

t1 

(sec) 

M0 

(ton) 

359 0.8 25.6 114.2 14.35 0.335 27.38 

به    14و    13،  12های  نمودارهای ارتفاع، سرعت و زاویه فراز در شکل 
 تصویر کشیده شده است. 

 

  .رهایش   موضوع  در   جهش   با   بهینه   طراحی   در   زمان  حسب  بر   ارتفاع   نمودار   - 12شکل  

Fig. 12. Height time graph in optimal design for jump in release 

subsystem 

 

 . موضوع رهایش   در   جهش   با   بهینه   طراحی   در   زمان   حسب   بر   سرعت   نمودار   - 13شکل  

Fig. 13. Velocity versus time graph for jump in release subsystem. 

 

 .موضوع رهایش   در   جهش   با   بهینه   طراحی   در   زمان   حسب   بر   زاویه فراز   نمودار   - 14شکل  

Fig. 14. Pitch angle versus time in optimal design for jump in 

release subsystem. 

 2/114شود، ارتفاع اولیه مورد نیاز بهینه همانطور که مشاهده می
کیلومتر است و حامل باید از آنجا پرتاب و یا رهاسازی شود. همچنین از 
حاصل  مدار  به  ارسال  اطمینان  سرعت  و  ارتفاع  پایانی  نقاط  نتیجه 

ام حرکت ماهواره بر در    15طبق تصویر، کاهش زاویه از ثانیه  شود.  می
 ادامه دارد.   172دست آمده آغاز شده و تا ثانیه مسیر به

میزان جهش   بر  اینجا صرفاً  در  که  است  این  ذکر  شایان  نکته 
های موجود مورد پذیری آن با فناوریفناوری توجه شده است و امکان 

توجه و مسئله اساسی نیست و نتیجه اصلی این است که فارغ از روش 
و امکانات لازم برای دستیابی به این هدف، با تمرکز بر رهایش و پرتاب 

توان گفت حامل  هواپایه، مدار مطلوب در دسترس است. در نهایت می 
نویسی تن توانایی انجام ارسال را خواهد داشت. برای خلاصه   30با جرم  

به پارامترهای  سایر  ذکر  نظیر طول، ضخامتاز  آمده  غیره دست  و  ها 
 مراجعه شود. [ 1]نظر شده است. برای اطلاعات بیشتر به صرف
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بررسی   با  چندموضوعی  بهینه  در  طراحی  موضوع  جهش 

 پیشرانش 
و ضربه    ، فشار محفظه در زیرسیستم پیشرانش، چگالی سوخت، دمای احتراق 

ویژه بیشترین تأثیر را دارند. در این مقاله، ضربه ویژه به عنوان مهمترین  
فناوری در این موضوع مبنای بررسی قرار خواهد گرفت. همچنین در این  
ارتقاء، با فرض ثابت ماندن سایر پارامترها همچون وزن موتور، سازه و غیره  

ف  اصل  در  دارد.  جهش  اجازه  ویژه  ضربه  فناوری  می فقط  که  رض  شود 
موتورهای موجود با حفظ مقادیر جرمی و ابعادی خود یک جهش در ضربه  

 ویژه داشته باشند تا امکان ورود آنها به فرآیند طراحی مقدور باشد. 
موضوع   در  جهش  برای  چندموضوعی  بهینه  طراحی  چارچوب 

 است. ارائه شده 15پیشرانش در شکل 

 
طبقه   برای حامل تک  AAOچارچوب روش چند موضوعی همه با هم -15شکل 

 . با جهش در موضوع پیشرانش

Fig. 15. All-at-one framework for optimum conceptual design 

of SSTO for jump in propulsion subsystem.  

مرحله   این  در  که  نهایی  وزنی  ضرایب  مقادیر  و  الزامات  قیود، 
 است. شده خلاصه  11اند، در جدولاستخراج شده 

 .مقادیر قیود و ضرایب وزنی برای بررسی اثر جهش در موضوع پیشرانش   - 11جدول  

Table 11. Constraint values and weighting coefficients to 

examine the effect of jumps in the propulsion subsystem. 

w1 w2 w3 V (km/sec) H (km) 

7.4 0.0004 10.0 7.755 250 

دقت شود که ضرایب وزنی متفاوت با حالت جهش در موضوع رهایش   
نتایج طراحی بهینه چندموضوعی برای جهش در   12است. در جدول  

 موضوع پیشرانش استخراج و خلاصه شده است.  

 .مقادیر بهینه متغیرهای طراحی برای جهش در موضوع پیشرانش -12جدول 

Table 12. Optimal values of design variables for jump in 

propulsion subsystem. 

T 

(KN) 

R 

(m) 

Mp 

(ton) 

Isp 

(1/sec) 

t0 

(sec) 

t1 

(sec) 

M0 

(ton) 

545.5 0.92 17.75 392.5 6.9 19.15 545.5 

بر  دست آمده برای ماهواره مقادیر بهحال باید بررسی نمود که با  
یافته، قیود ارتفاع و  در زیرسیستم پیشرانش و مقدار ضربه ویژه جهش  

 ارائه شده است.  18و  17، 16های سازی در شکلنمودارهای شبیه

 

 .موضوع پیشرانش   در   جهش   با   بهینه   طراحی   در   زمان   برحسب   ارتفاع   نمودار   - 16شکل  

Fig. 16. Altitude versus time graph of optimal design for jump 

in propulsion subsystem. 

 

 .موضوع پیشرانش   در   جهش   با   بهینه   طراحی   در   زمان   برحسب   سرعت   نمودار   - 17شکل  

Fig. 17. Velocity versus time graph of optimal design for jump 

in propulsion subsystem. 
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 .موضوع پیشرانش   در   جهش   با   بهینه   طراحی   در   زمان   برحسب زاویه فراز    نمودار   - 18شکل  

Fig. 15. Pitch angle versus time of optimal design for jump in 

propulsion subsystem. 

مدار   به  رسیدن  امکان  حامل  شده،  استخراج  نتایج    250براساس 
ثانیه داراست. بنابراین، موشک حامل با    133کیلوکتری را در مدت زمان  

واحد امکان انجام مأموریت را داراست.    67جهش در ضربه ویژه به میزان  
شایان ذکر است که در این بررسی طراحی مخازن و سایر متعلقات متناسب  

ر انتخابی با لحاظ قید مقدار تراست مورد نیاز است و اثر متقابل جهش  با موتو 
 ضربه ویژه در نوع سوخت و طبیعتا در طراحی مخازن لحاظ نگردیده است. 

 طراحی بهینه چندموضوعی با بررسی جهش در موضوع سازه 

های مربوط به زیرسیستم سازه شامل چگالی و استحکام سازه  فناوری
 است که در ادامه هر دو فناوری مورد توجه قرار خواهد گرفت. 

 سازه   یچگالدر جهش  یبررس

چارچوب طراحی بهینه چندموضوعی برای جهش در موضوع سازه، اثر 
 نشان داده شده است.   19چگالی، در شکل 

 
طبقه   برای حامل تک AAO هم موضوعی همه باچارچوب روش چند  -19شکل 

 .با جهش در چگالی سازه

Fig. 19. All-at-one framework for optimum conceptual design 

of SSTO for jump in structure density . 

قیود، الزامات و مقادیر ضرایب وزنی نهایی که در این مرحله باید لحاظ  
 است. شده  خلاصه  13شوند در جدول

 .مقادیر قیود و ضرایب وزنی برای بررسی اثر جهش در موضوع سازه )چگالی(   - 13جدول  

Table 13. Constraint values and weighting coefficients to 

examine the effect of jump in structure density (density).  

w1 w2 w3 V (km/sec) H (km) 

2.7 0.004 10.0 7.755 250 

ا𝑐3سوم )   قید فاصله بهترین    (22مطابق با رابطه)  ن حالت ی( در 
فناوری در دسترس استخراج شده از قبل و مقدار مورد نیاز، در حالت  

 دار است. طبیعی است که کمترین فاصله مطلوب است.  جهش

(22 ) 
3 2700 strc = −  

توان  است که همانند جهش در موضوع رهایش، مینکته مهم آن
محصوص   ضربه  در    Ispمقدار  مقدار  بهترین  با  برابر  و  ثابت  نیز  را 

سازی  دسترس انتخاب نمود ولی در عمل مشاهده گردید که کد بهینه
دهد. بر این اساس،  چندموضوعی، مقادیر کمتری را انتخاب و ارائه می 

تثبیت مقدار   بهینهچشم  Ispاز  به کد  اجازه  این  سازی  پوشی گردید و 
 داده شده تا بهترین مقادیر را استخراج نماید. 

بهینه  انجام  از  الگوریتم  پس  با  بهینه    GA-SQPسازی  طراحی  نتایج 
 خلاصه شده است.  14جدول در چندموضوعی استخراج و 

 .مقادیر بهینه متغیرهای طراحی برای جهش در موضوع سازه )چگالی( -14جدول 

Table 11. Optimal values of design variables for jump in 

structure density.  

T 

(KN) 

R 

(m) 

Mp 

(ton) 

ρ 

(km/m3) 

t0 

(sec) 

t1 

(sec) 

M0 

(ton) 
ISP 

441.0 1.0 22.4 762.0 41.0 23.2 441 325.9 

 

 .چگالی سازه موضوع    در   جهش   با   بهینه   طراحی   در   زمان   برحسب   ارتفاع   نمودار   - 20شکل  

Fig. 20. Height versus time diagram of optimal design for jump 

in structure density. 
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فراز در شکل  زاویه  و  ارتفاع، سرعت  به    22،  21،  20های  نمودارهای 
 تصویر کشیده شده است. 

 

 .چگالی سازه موضوع    در   جهش   با   بهینه   طراحی   در   زمان   برحسب   سرعت   نمودار   - 21شکل  

Fig. 21 Velocity versus time diagram of optimal design for jump 

in structure density. 

 

موضوع    در  جهش  با  نهیبه  یطراح  در  زمان  برحسب  فراز  هیزاو  نمودار  -22شکل  

 .چگالی سازه

Fig. 22. Pitch angle versus time in optimal design for jump in 

structure density. 

  250براساس نتایج استخراج شده، حامل امکان رسیدن به مدار  
ثانیه پس از شروع مسیر حامل، کاهش زاویه    41کیلوکتری را داراست.  

مسیر آغاز می شود. مقدار ضربه مخصوص بهینه استخراج شده درحدود  
 است.  326

 جهش در استحکام سازه یبررس

برای بررسی اثر استحکام سازه )تنش تسلیم(، چارچوب به  طور مشابه 
 نشان داده شده است.  23طراحی بهینه چندموضوعی در شکل  

 
برای طراحی مفهومی چند    چارچوب  - 23شکل   با هم  روش چند موضوعی همه 

 .موضوعی حامل تک طبقه با جهش در استحکام سازه

Fig. 23. All-at-one framework for optimum conceptual design 

of SSTO for jump in structural strength . 

قیود، الزامات و مقادیر ضرایب وزنی نهایی که در این مرحله استخراج 
 است. شده خلاصه 15اند نهایتا در جدول شده

 .مقادیر قیود و ضرایب وزنی برای بررسی اثر جهش در موضوع سازه )استحکام(   - 15جدول  

Table 15. Constraint values and weighting coefficients to 

investigate the effect of mutation for jump in structural strength. 

w1 w2 w3 V (km/sec) H (km) 

32 0.005 0.0001 7.755 250 

فاصله بهترین فناوری در (  23( در این حالت مطابق با رابطه) 𝑐3قید سوم )
 دار است. دسترس استخراج شده از قبل و مقدار مورد نیاز، در حالت جهش 

(23 ) 6

3 310 strc e = −  

بهینه  انجام  از  الگوریتم  پس  با  بهینه    GA-SQPسازی  طراحی  نتایج 
 خلاصه شده است.  16جدول در چندموضوعی استخراج و 

 .متغیرهای طراحی برای جهش در موضوع سازه )استحکام( مقادیر بهینه    - 16جدول  

Table 16 Optimal values of design variables for jump in 

structural strength. 

T 

(KN) 

R 

(m) 

Mp 

(ton) 

σ  
(Mpa) 

t0 

(sec) 

t1 

(sec) 

M0 

(ton) 
ISP 

531.0 1.0 32.9 821 7.0 34.1 531 314.0 
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ارائه    26و  25،  24های  زاویه فراز در شکل نمودارهای ارتفاع، سرعت و  
 است.  شده

 

زمان    -24شکل   برحسب  ارتفاع  موضوع   در  جهش  با  نهیبه  یطراح   درنمودار 

 .استحکام سازه

Fig. 24. Altitude versus time diagram in optimal design for jump 

in structural strength. 

 

زمان    -25شکل   برحسب  سرعت  موضوع    در   جهش   با  نهیبه  ی طراح  درنمودار 

 .استحکام سازه

Fig. 25. Velocity versus time diagram, in optimal design for 

jump in structural strength. 

 

 .استحکام سازهموضوع   در جهش با نهیبه یطراح  دره فراز ینمودار زاو -26شکل 

Fig. 26. Pitch angle in optimal design for jump in structural 

strength. 

  250براساس نتایج استخراج شده، موشک حامل، امکان رسیدن به مدار  
ثانیه داراست. مقدار ضربه مخصوص    197تری را در مدت زمان  مکیلو

 . است 314بهینه استخراج شده در این حالت 

 فناوریطراحی بهینه حاصل از جهش  جی سه نتایمقا

ماهواره  طراحی  امکان  شده،  استخراج  نتایج  طبقه  براساس  تک  بر 

با فناوری موجود مقدور نیست. بهترین ماهواره  با    SSTOبر  تامدار 

کیلومتر و کمبود سرعتی    18در حدود    ی فناوری موجود، کمبود ارتفاع 

های درگیر  دارد. درگام بعدی با ارتقاء فناوری   m/s  1126در حدود  

حامل   طراحی  ماهواره SSTOدر  رسیدن  امکان  مورد  ،  مدار  به  بر 

های ارتفاع رهایش، ضربه  بررسی قرارگرفت. برای هریک از فناوری 

جهش   میزان  حداقل  سازه،  استحکام  و  سازه  چگالی  مخصوص، 

 . است ارائه شده   17فناوری موردنیاز استخراج و در جدول  

 . جهت دستیابی به مدار هاینتایج جهش در فناور -  17جدول 

Table 17. Results of jump in technologies to achieve the target orbit. 

 
Available 

Technology 
Release(H0) 

Spesiffic 

impulse 

Structure 

density 

structure 

Strength 

deviation from 

available Tech. (%) 

T(KN) 557.5 359 545 441 531  
R(m) 1.2 0.8 0.92 1 1  

M𝑝 (ton) 36.2 25.6 17.75 22.4 32.9  
ℎ0(𝑘𝑚) 0 114.2 0 0 0  46% 

Isp 325 360 392.5 325.9 314  21% 

𝜌𝑠𝑡𝑟  

(𝑘𝑔/𝑚3) 
2700 2700 2700 762 2700  72% 

𝜎𝑦  (𝑀𝑝𝑎) 310 310 310 310 821  165% 

𝑡0(𝑠) 0 14.35 6.9 41 7  -

𝑀01 (𝑡𝑜𝑛) 38.58 27.38 19.15 23.2 34.1  -

Mission Pass × ✓  ✓  ✓  ✓    
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جدول نتایج  به  17  براساس  مربوط  نیاز  مورد  میزان جهش  کمترین   ،
بعدی   رتبه  در  است.  پیشرانش  موضوع  در  مخصوص  ضربه  فناوری 

مقدار   با  رهایش(  )ارتفاع  رهایش  فناوری  در  دارد.    %46جهش  قرار 
بیشرین مقدار جهش در فناوری نیز متعلق به استحکام سازه با مقدار  

ها تنها یک فناوری  است. باید دقت نمود که در جهش فناوری  %165
به  پارامترها  و سایر  بوده  توجه  نظر گرفته  مورد  تثبیت شده در  صورت 

مقادیر شده است  این  آن  بودن  متغیر  دلیل  که  ویژه  از ضربه  بغیر  اند 
عنوان مثال چگالی سازه  کمتری از مقدار فناوری موجود مورد نیاز بود. به 

بهینه  روند  در  سازه  استحکام  بو  مربوط  جهش  و  سازی  پیشرانش  ه 
 رهایش ثابت لحاظ شده است. 

 گیرینتیجه بندی و جمع

در این پژوهش طراحی بهینه حامل تک طبقه تا مدار مورد توجه قرار 
گرفت. در ابتدا کد طراحی بهینه تدوین و با استفاده از ضرایب تصحیح 

انرژی، صحه  ابعاد و  با تدوین چارچوب جرم،  ادامه  گذاری گردید. در 
AAO   بهینه از  استفاده  بهینه   GA-SQPساز  و  طراحی  به 

های موجود پرداخته شد. فناوری با سطح    SSTOچندموضوعی حامل  
های صورت گرفته، امکان براساس نتایج استخراج شده علیرغم تلاش

به مدار   کیلومتری با سطح فناوری مجود مقدور نبود.   250دستیابی 
، SSTOبر  های درگیر در طراحی ماهوارهدرگام بعدی با ارتقای فناوری 

ماهواره  ب امکان رسیدن  به مدار مورد  قرارگرفت. موضوعات بر  ررسی 
بررسی شده در این تحقیق شامل، موضوع پیشرانش، سازه و رهایش 
ضربه  شامل  موضوع  سه  این  برای  فناوری  چهار  مجموع  در  است. 

مورد ارزیابی  مخصوص، چگالی سازه، استحکام سازه و ارتفاع رهایش 
متناظر تدوین گردید.در   AAOقرار گرفت و برای هر حالت چارچوب  

ها حداقل میزان جهش فناوری موردنیاز برای هریک از فناوری نهایت  
کیلومتری استخراج و ارائه گردید. براساس   250برای دستیابی به مدار  

استخراج شده، حامل   ارتفاع   SSTOنتایج  برای  رهایش  موضوع  در 
پرتاب   ارتقا   %46اولیه  نیازمند    ء،نیازمند  پیشرانش  موضوع   %21در 

و  %72وص، در موضوع سازه، برای چگالی سازه  ارتقاء در ضربه مخص 
نیاز به ارتقای فناوری است. نکته پایانی   % 165برای استحکام سازه  
دست آمده بیان نمود، آن است توان از نتایج به استخراج شده که می 

وضعیت  به  نسبت  تکنولوژی  ارتقای  کمترین  ویژه  ضربه  مقدار  که 
 SSTOموجود مطالبه نموده و لذا بیشترین تأثیر در دستیابی به حامل 

 را دارد.
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 پیوست 
ر  در این پیوست جدول مشخصات موتورهای موجود در لیست جامعه آماری برای شروع طراحی آمده است. این جدول با توجه به اطلاعات مورد نیاز د

 است.  الگوریتم استخراج و تدوین شده

 .موضوعی برای استفاده در فرآیند طراحی بهینه چند یجامعه آمار ستی موجود در ل یمشخصات موتورها -2جدول 

Table 19. Specifications of existing engines list for use in multidisciplinary design optimization process.  

Engine 
ThrustVac 

KN 
Thrust  
(sl) kN 

Mass 

Engine  Kg 
Lengthm Propellants 

Isp 

sec 

Isp 

(S.L) 

sec 
Country 

RD-216 1745  1350   291   

11D49 157  185   300   

RD-301 96.67 19.6 183 1.89 LF2/Ammonia 400  Russia 
RD-

108-

8D75 
912 178.4 1278 2.86 Lox/Kerosene 308 241 Russia 

RD-

108-

8D75-

1958 

941 182.8 1250 2.86 Lox/Kerosene 315 246 Russia 

RD-

107-

8D74-

1958 

996 201.6 1155 2.86 Lox/Kerosene 312 254 Russia 

RD-

107-

11D511 
992 205.4 1200 2.86 Lox/Kerosene 314 257 Russia 

RD-100 304 267 885 3.7 Lox/Alcohol 237 203 Russia 
LR-105-

5 
386.4 269 460 2.7 Lox/Kerosene 316 220 USA 

LR-105-

7 
386.4 269 460 2.69 Lox/Kerosene 316 220 USA 

RS-56-

OSA 
386.4 269 460 2.7 Lox/Kerosene 316 220 USA 

RD-101 404 363 888 3.35 Lox/Alcohol 237 210 Russia 
RD-

103M 
500.1 432 867 3.221 Lox/Alcohol 248 220 Russia 

RD-106 645.3 519 802 4.75 Lox/Kerosene 310 250 Russia 
RD-105 627.6 539 782 4.45 Lox/Kerosene 302 260 Russia 
LR-87-3 733.9 647.9 839 3.13 Lox/Kerosene 290 256 USA 
RD-111 1628 692.5 1492 2.1 Lox/Kerosene 317 275 Russia 
LR-89-5 822.5 726 720 3.4 Lox/Kerosene 290 256 USA 
LR-89-7 948 835.1 711.5 3.4 Lox/Kerosene 294 259 USA 

H-1 947.7 836.2 635 2.13 Lox/Kerosene 289 255 USA 
RD-

120K 
873 866.9 1433 2.8 Lox/Kerosene 336 298 Russia 

RS-27A 1054.2 890.1 1091 3.78 Lox/Kerosene 302 255 USA 
RS-27C 1054.2 890.1 1091 3.78 Lox/Kerosene 302 255 USA 
RS-27 1023 915.5 1027 3.63 Lox/Kerosene 295 264 USA 
RS-56-

OBA 
1046.8 920.8 805 3.43 Lox/Kerosene 299 263 USA 

NK-43 1755 1247.8 1396  Lox/Kerosene 346 246 Russia 
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Engine 
ThrustVac 

KN 
Thrust  
(sl) kN 

Mass 

Engine  Kg 
Lengthm Propellants 

Isp 

sec 

Isp 

(S.L) 

sec 
Country 

NK-33 1638 1510.2 1222 3.71 Lox/Kerosene 331 297 Russia 
NK-15 1544 1526 1247 2.7 Lox/Kerosene 318 297 Russia 
RD-170 7903 1887.5 9750 3.78 Lox/Kerosene 337 309 Russia 
RD-171 7903 1887.5 9500 3.78 Lox/Kerosene 337 309 Russia 
RD-180 4152 3828 5393 3.56 Lox/Kerosene 338 311.3 Russia/USA 

F-1 7740.5 6747.5 8391 5.64 Lox/Kerosene 304 265 USA 
RD-183 9.8  60 1.15 Lox/LCH4 360  Russia 
RD-160 19.6  129 1.7 Lox/LCH4 381  Russia 

RD-

161-1 
19.6  119 1.7 Lox/Kerosene 360  Russia 

RD-

161-2 
19.9  141 2.21 Lox/Kerosene 365  Russia 

RD-

161P 
24.5  105 1.45 H2O2/Kerosene 319  Russia 

RD-

58M 
83.4  230 2.27 Lox/Kerosene 353  Russia 

17D11 86.3  230 2.27 Lox/Kerosene 362  Russia 
17D12 86.3  230 2.27 Lox/Kerosene 362  Russia 

RD-58S 86.3  230 2.27 Lox/Kerosene 361  Russia 
RD-

0242-

HC 
125  120  Lox/Kerosene 312  Russia 

RD-169 167  215 1.7 Lox/LCH4 351 309 Russia 
RD-185 179  415 3.3 Lox/LCH4 378  Russia 

RD-

0245-

HC 
214  290  Lox/Kerosene 320  Russia 

RD-

0124 
294.3  480 1.575 Lox/Kerosene 359 331 Russia 

RD-

0110 
297.9  408 1.58 Lox/Kerosene 326  Russia 

RD-134 343  540 1.6 Lox/Kerosene 357  Russia 
RD-167 353  570 1.6 Lox/LCH4 379  Russia 
NK-31 402  722  Lox/Kerosene 353  Russia 
NK-39 402  631  Lox/Kerosene 352  Russia 

RD-

0234-

CH 
442  390  Lox/LCH4 343 310 Russia 

RD-

0234-

HC 
516  390  Lox/Kerosene 331 310 Russia 

RD-

0210-

HC 
592  570  Lox/Kerosene 342  Russia 

RD-

0244-

HC 
690  540  Lox/Kerosene 332  Russia 

RD-

0256-

HC 
820  770  Lox/Kerosene 344  Russia 

RD-120 833  1125 3.872 Lox/Kerosene 350  Russia 



 

  

 
 21 / روش ...  با استفاده از   SSTO  ی موثر در طراح   یها یدر فناور   از ی جهش مورد ن   ی بررس 

 علوم و فناوری فضایی                              
 1شمارة ، 18دورة ، 1404 سال 

Engine 
ThrustVac 

KN 
Thrust  
(sl) kN 

Mass 

Engine  Kg 
Lengthm Propellants 

Isp 

sec 

Isp 

(S.L) 

sec 
Country 

RD-

0256-

Methane 
836  770  Lox/LCH4 353  Russia 

RD-

120M 
850.4  1080 2.435 Lox/Kerosene 331 304.4 Russia 

RD-182 902  1500 2.8 Lox/LOX/Methane 353 316 Russia 
RD-

108-

8D75-

1959 

941  1250 2.86 Lox/Kerosene 315 248 Russia 

RD-

108-

8D727 
977  1230 2.86 Lox/Kerosene 316 251 Russia 

RD-

107-

8D74-

1959 

996  1155 2.86 Lox/Kerosene 313 256 Russia 

RD-190 1000  1470 1.7 Lox/LCH4 351 309 Russia 
RD-

0120-

CH 
1576  2370  Lox/LCH4 363  Russia 

NK-15V 1648  1345 2.34 Lox/Kerosene 325  Russia 
RD-

0120M-

CH 
1720  2600  Lox/LCH4 372  Russia 

RD-191 2079  3230 4.05 Lox/Kerosene 337 311 Russia 
RD-192 2138  3300 4.05 Lox/LCH4 356 330 Russia 
RD-172 8354  11703 3.78 Lox/Kerosene 337 311 Russia 

RL-

10A-1 
66.7 1.569963 131  Lox/LH2 425 10 USA 

RL-10 66.7 1.6274006 131  Lox/LH2 410 10 USA 
HM7-A 61.7 42.9 149 1.71 Lox/LH2 443 308 France 
HM7-B 62.7 43.6 155 2.01 Lox/LH2 446 310 France 

RL-

10A-5 
64.7 54.8 143 1.07 Lox/LH2 373 316 USA 

RL-

10A-

5KA 
100.488 88.926 145 1.194 Lox/LH2 398 352 USA 

LH2-

80k 
355.7 256.1 1438  Lox/LH2 425 306 USA 

J-2 1033.1 486.2 1438 3.38 Lox/LH2 421 200 USA 
J-2-SL 996.7 729.3 1360  Lox/LH2 390 275 USA 
Vulcain 1075 773.2 1300 3 Lox/LH2 431 326 France 

LE-7 1078 843.5 1714 3.4 Lox/LH2 446 349 Japan 
Vulcain 

2 
1300 939.5 1800 3.5 Lox/LH2 434 318 France 

RD-701 4003 1406.1 3670 5.7 
Lox/Kerosene/ 

LH2 
415 330 Russia 

RD-

0120 
1961 1517.1 3450 4.55 Lox/LH2 455 359 Russia 

RD-

0120M 
1961 1517.1 3450 4.55 Lox/LH2 455 372 Russia 
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Engine 
ThrustVac 

KN 
Thrust  
(sl) kN 

Mass 

Engine  Kg 
Lengthm Propellants 

Isp 

sec 

Isp 

(S.L) 

sec 
Country 

RD-704 1966 1720.1 2422 3.81 
Lox/Kerosene/ 

LH2 
407 356 Russia 

SSME 2278 1817.4 3177 4.242 Lox/LH2 453 363 USA 
STME 2890 2450.3 3600 3.86 Lox/LH2 431 365 USA 
SSME 

Plus 
3728.7 3073.9 2973  Lox/LH2 467 385 USA 

Plug-

Nozzle 

SSME 
3728.7 3167.4 2973  Lox/LH2 485 412 USA 

M-1 5335.9 3864.8 9068 7.72 Lox/LH2 428 310 USA 
YF-73 11  236  Lox/LH2 425  China 
RD-

0126 
39.2  320 2.6 Lox/LH2 476  Russia 

HM-10 61.8  145  Lox/LH2 443  France 
RL-

10A-3 
65.6  131 2.49 Lox/LH2 444  USA 

RD-56 69.6  282 2.14 Lox/LH2 462  Russia 
RL-

10A-3A 
73.4  140.589569 1.78 Lox/LH2 444  USA 

RL-

10A-4 
92.5  168 2.29 Lox/LH2 449  USA 

RL-

10B-X 
93.4  317.460317  Lox/LH2 470  USA 

RD-

0126A 
98  340 2.73 Lox/LH2 476  Russia 

RD-

0128 
98  370 4.175 Lox/LH2 474  Russia 

RD-

0131 
98  350 2.2 Lox/LH2 467  Russia 

RD-

0132 
98  370 1.38 Lox/LH2 469  Russia 

RD-

0133 
98  390 1.43 Lox/LH2 467  Russia 

RL-

10A-4-1 
99.1  167  Lox/LH2 451  USA 

RL-

10A-4-2 
99.1  167  Lox/LH2 451  USA 

LE-5 103  245 2.67 Lox/LH2 450  Japan 
RL-

10C-X 
110.8  317.460317  Lox/LH2 450  USA 

LE-5A 121.5  242 2.67 Lox/LH2 452  Japan 
LE-5B 137  269 2.784 Lox/LH2 447  Japan 

RL-10C 155.7  317.460317  Lox/LH2 450  USA 
MB-35 156  345 2.21 Lox/LH2 467  Japan 
MB-60 266.7  591 3.3 Lox/LH2 467  Japan 
RL-60 289.1  499  Lox/LH2 470  USA 
RL-50 290  500  Lox/LH2 472  USA 
RD-57 392  840 3.66 Lox/LH2 457  Russia 

RD-

57A-1 
395  550 3.148 Lox/LH2 460  Russia 

RD-

57M 
397  874 4.06 Lox/LH2 461  Russia 
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Engine 
ThrustVac 

KN 
Thrust  
(sl) kN 

Mass 

Engine  Kg 
Lengthm Propellants 

Isp 

sec 

Isp 

(S.L) 

sec 
Country 

LE-7A 1098  1800 3.67 Lox/LH2 438 338 Japan 
J-2S 1138.5  1400 3.38 Lox/LH2 436  USA 

RS-68 3312  6597  Lox/LH2 420 365 USA 
RD-119 105.5 65.6 168 2.17 Lox/UDMH 352 220 Russia 
RD-109 101.6  210 2.28 Lox/UDMH 334  Russia 
RD-112 1089  790 2.6 Lox/UDMH 344 304 Russia 
RD-113 1138  1100 4.2 Lox/UDMH 360  Russia 
RD-114 1653  990 2.6 Lox/UDMH 341 307 Russia 
Kestrel 36  52   324   

Merlin 385  470   306   

RD-115 1726  1250 5 Lox/UDMH 357  Russia 
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 One of the important passive techniques to reduce the drag force is the use 

of microstructured surfaces. The structures of these surfaces, which are 

from the order of nanometers to several hundred micrometers, can be 

created randomly or in a regular and controlled manner, with different 

geometries and configurations on the surface, and by affecting the fluid 

flow, they can change the amount of drag. With the aim of studying the 

physics governing microstructures, this article will investigate  the 

parameters resulting from air flow passing them, which include drag 

components, velocity profiles and shear stress. For this purpose, triangular 

microstructures with the same base and height of 50, 100, 200, 400 and 

800 µm have been used, which are transversely exposed to air flow with 

velocity of 5 m/s and 25 m/s. Due to the emphasis of some articles on the 

flow slipping over the microstructures, the velocity profiles on these 

surfaces have been investigated, but finally, the change in the amount and 

direction of the shear stress has been described as the main mechanism of 

viscous drag reduction. Then, the effect of the size of the structures and the 

velocity of the flow has been investigated. The obtained results show that 

the trapped vortices among the transverse structures can reduce the viscous 

drag by reducing the amount of shear stress around the peaks and reversing 

its direction in the valleys. On the other hand, creating a pressure gradient  

inside and around the structures will lead to creating pressure drag. The 

sum of these two drag components, which depend on the size of the 

microstructures and the flow velocity, will finally determine the increase 

or decrease of the total drag. 
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    زس خت  ه    ب        ک هش پس  د  سط ح   ز  ی مک ن     مط لعه  دد 

    رض     مث ث 

 3جهرمیایمان بهمن و *2مقدم، رامین کمالی 1جواد کحالیانمحمد

 رانیتهران، ا ،یو فناور قات یتحق ،وزارت علوم ،، پژوهشگاه هوافضا دانشجوی دکتری -1

 رانیتهران، ا ،یو فناور قاتیحقت ،وزارت علوم ،دانشیار، پژوهشگاه هوافضا -2
 رانیتهران، ا ،یو فناور قاتیتحق ،فضا، وزارت علومهوا گاهپژوهشاستادیار،   -3
 

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1403 مرداد  27دریافت 
 1403 آبان  22بازنگری 
 1403 دی  09پذیرش 

 1403دی   09انتشار اولین 
 

 های کلیدی:  واژه 

 ریزساختار 

 کاهش پسا 

 جریان عرضی 

   سازی عددیشبیه

مهم   از  تکنیک یکی  زمینه   غیرفعال   های ترین  پسا،   در  نیروی  ریزساختار   کاهش  سطوح  از  باشد. می   استفاده 
به شکل    ا ی و    ی صورت تصادف ه ب   توانند ی م   باشند ی م   کرومتر ی سطوح که از مرتبه نانومتر تا چند صد م   ن ی ا   ی ساختارها 

 یگذرنده، پسا   ان ی بر جر  ر ی شوند و با تاث   جاد ی سطح ا   ی مختلف بر رو   دمانی منظم و کنترل شده، با هندسه و چ 
این مقاله با هدف مطالعه فیزیک حاکم بر سطوح ریزساختار، به بررسی   دهند. قرار    ر یی را دستخوش تغ  ی د ی تول 

های پسا،  توان به مولفه پردازد که از جمله این پارامترها می ها می پارامترهای حاصل از عبور جریان هوا از روی آن 
مثلثی با قاعده و ارتفاعی یکسان و این منظور از ریزساختارهای  به های سرعت و تنش برشی اشاره نمود.  پروفیل 
صورت عرضی در معرض جریانی با سرعت میکرومتر استفاده شده است که به   800و    400،  200،  100،  50برابر با  
m/s  5   و  m/s  25   طول  ای به بر روی صفحه ریزساختارها  این    اند. قرار گرفتهmm  60   برای  اند که  ایجاد شده

به تاکید برخی ها لحاظ نگردیده است. با توجه  صفحه در مقایسه   از ابتدا و انتهای   mm  10تر،  انجام مقایسه دقیق 
های سرعت بر روی این سطوح بررسی شده است اما در مقالات بر لغزش جریان از روی ریزساختارها، پروفیل 

عنوان مکانیزم اصلی کاهش پسای اصطکاکی تشریح گردیده و اثر  نهایت تغییر در مقدار و جهت تنش برشی به 
های محبوس در میان  دهد که گردابه آمده نشان می دست ابعاد و سرعت جریان بر آن بررسی شده است. نتایج به 

ها ها و نیز تغییر جهت آن در دره توانند با کاهش مقدار تنش برشی در اطراف قله ساختارهای عرضی این سطوح می 
ساختارها منجر به  در داخل و اطراف اختلاف فشار  جاد ی ا  ی دیگرمنجر به کاهش پسای اصطکاکی گردند. از سو 

اند، ایجاد پسای فشاری خواهد شد. برآیند این دو مولفه پسا که به ابعاد ریزساختارها و نیز سرعت جریان وابسته 
 را تعیین خواهد کرد.   کل   ی کاهش پسا   ا ی و   ش ی افزا   نهایتا مقدار 
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 ات اختصار  و  علائم

 DC ضریب پسا

 h ارتفاع ریزساختارها 

 s طول گام / قاعده ریزساختارها 

 RANS گیری شده در زمان متوسط  معادلات نویر استوکس

 x 𝝉𝒙مولفه تنش برشی در جهت 

 مقدمه

ابتدایی  از  پسا  نیروی  حوزه  مدیریت  طراحان  روی  پیش  مسائل  ترین 
های زیستی  در موارد معدودی مانند بازگشت کپسول  باشد.سیالات می

به جو، افزایش نیروی پسا مطلوب است، اما از آنجا که این نیرو نقش  
ها کند، در طیف وسیعی از کاربردها تلاش می مهمی در اتلاف انرژی ایفا  

 گیرد.در جهت کاهش نیروی پسا صورت می

روش    از  تکنیک   کاهنده های  بسیاری  بر  مبتنی  پسا  های  نیروی 
اند  باشند که عموما بر اساس توجه به خواص سطوح شکل گرفته غیرفعال می 

باشد.  و غیره می   [ 5] ، جنس  [ 4،3] ، زبری  [ 2] . این خواص شامل هندسه  [ 1] 
های مطرح شده در این زمینه، استفاده از سطوح  ترین تکنیک یکی از مهم 

 . [ 6] گردد    اصطکاکی   تواند منجر به کاهش پسای می   ریزساختار است که 
سطوح ریزساختار، سطوحی هستند که دارای ساختارهایی از مرتبه  

صورت ه ب  توانندیساختارها م  نی. اباشندی م  کرومترینانومتر تا چند صد م
مختلف   دمانیچبه شکل منظم و کنترل شده، با هندسه و    ایو    یتصادف
  یروین  تیریدر مد  زساختاریشوند. عملکرد سطوح ر  جادیسطح ا  یبر رو

تا حد ز سطح مقطع،    لیاز جمله پروف  ،یطراح   یرهایبه متغ  یادیپسا 
با    ی سطح  1شکل  دارد.    یبستگ  سطح  یرو  بر  ساختارها  دمانیچابعاد و  

 دهد.نشان می  را یاذوزنقه یزساختارهایر

 

  .[5] ایذوزنقه هایریزساختاربا  حیسط -1شکل 

Fig. 1. Surface with trapezoidal microstrcutures [5]. 

دارای  گام مطالعه در مورد کاهش پسا توسط سطوح  پیش   [ 7-   10] والش  
ای، صدفی و مثلثی را بررسی  ریبلت بوده است. او رفتار متفاوت سطوح تیغه 

شکل بهترین اثر را در کاهش پسا    Vنمود و نشان داد که ساختار متقارن  
از روش المان مرزی برای محاسبه گردابه    [ 11] لوچینی و همکاران    دارد. 

برای تحلیل ساختار   این محاسبه  استفاده کردند.  لزج روی سطح شیاردار 
  گردابه در ناحیه دیوار و کشف مکانیزم کاهش پسا مورداستفاده قرار گرفت. 

خصوصیات آشفتگی شیار مستطیل شکل را مورد    [ 12] بچرت و همکاران  
کاهش   به  منجر  که  دادند  قرار  و  درصد   9/ 9مطالعه  سمنی  شد.  پسا  ی 

ساختار شیار مستطیل شکل را مطالعه نمودند. ساساموری و   [ 13] همکاران 
تمرکز کردند و دریافتند  بر روی یک سطح ریبلت سینوسی  [ 14] همکاران  

درصد کاهش پسا ایجاد کند. بچرت و    9/ 8تواند تا  که این ساختار نیز می 
بررسی عمیق   [ 15،12] همکاران   پیکربندی به  ریبلت تر  مختلف  های  های 

ریبلت تیغه  نیز  و  های مشابه پوست کوسه پرداختند. همچنین  ای، صدفی 
های کاهش اصطکاک با استفاده از  یک تحقیق تجربی در مورد روش   ها آن 

  های مختلف اثر کاهش سطوح دارای ریبلت انجام دادند. اگرچه میکروشیار 
شکل به دلیل ساختار ساده و    Vپسای مشخصی دارند، استفاده از شیارهای  

اثر کاهش پسای    [ 17] . جندی و آنتونیا  [ 16] تر است  استحکام خوب مطلوب 
گیری نمودند و دریافتند که اثر  ها اندازه شکل را از طریق آزمایش   Vشیار  

  [ 18،   19]   و همکاران   پناه رئوف  کاهش پسا با فاصله قله به قله مرتبط است. 
صورت عددی کاهش نیروی پسا را در رژیم جریان آرام مورد بررسی قرار  به 

های  عنوان سیال کاری استفاده نموده و با مطالعه هندسه ها از آب به دادند. آن 
و    10/ 7مختلف،   نمودند. همچنین صالحی  برای پسا ثبت  درصد کاهش 
های موازی با جریان بر روی سکان  با استفاده از ریبلت   [ 20،   21] همکاران 

 ، کاهش پسای اصطکاکی را مطالعه نمودند. NACA0025کشتی با مقطع  

صورت تجربی اثر شیار را مورد بررسی قرار دادند  به   [ 22] دبیسچاپ و نیوستاد  
  13و دریافتند که در حضور یک گرادیان فشار معکوس، نرخ کاهش پسای  

سازی عددی مستقیم  با شبیه   [ 23] شود. دوان و چوداری  درصدی حاصل می 
ناپذیر سرعت  دریافتند که مکانیزم کاهش پسای شیار برای لایه مرزی تراکم 

تاثیر شیار را بر وضعیت    [ 24] بالا نیز موثر است. گارسیا مایورال و جیمنز  
جریان تحلیل کردند و دریافتند که اندازه آن رابطه مشخصی با اثر کاهش  

را تحت    اثر کاهش پسای شیارهای عرضی   [ 25] پسا دارد. چو و کارنیاداکیس  
ها دریافتند که کاهش پسا زمانی  اعداد رینولدز مختلف مطالعه نمودند. آن 
دریافتند که شدت    [ 26] ژانگ و چه    بیشتر است که عدد رینولدز بزرگتر باشد. 

طور قابل توجهی کمتر از سطح صاف  آشفتگی در ناحیه نزدیک به دیوار به 
به است. آن  این موضوع  اعتقاد داشتند که  تعداد و شدت  ها  دلیل تضعیف 

می گردابه  جریان  همکاران  های  و  احمدی  اندازه   [ 27] باشد.  های  گیری با 
تجربی، اثر سطح شیار بر آشفتگی را بررسی کردند و دریافتند که اثر شیار  

یک    [ 28] شود. وانگ و همکاران  منجر به افزایش ضخامت لایه مرزی می 
سازی و آزمایش بر روی شیارهای عرضی انجام  ای بین شبیه مطالعه مقایسه 
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ی در داخل شیارهای  ا ه ها مشاهده نمودند که یک ساختار گرداب دادند. آن 
با انجام آزمایش تاثیر ساختار    [ 29] آید. سوتاردی و ویدودو  وجود می عرضی به 

شیار را بر ناحیه زیر لایه آرام بررسی کردند و دریافتند که طیف انرژی آشفته  
  [ 30] لی و لی  طور قابل توجهی کمتر از سطح صاف است.  صفحه شیاردار به 

های عرضی در  های تجسم جریان به مطالعه گردابه با استفاده از تکنیک 
ها را  ه نحوه رفتار گرداب   ها آن ای پرداختند.  بالای سطوح صاف و نیمه دایره 

ها را ثبت نمودند  در شرایط کاهش و افزایش پسا، و نیز اثر فاصله بین ریبلت 
ها  های در جهت جریان در بالای ریبلت و مشاهده کردند که اگر بیشتر گردابه 

باقی بمانند، جریان بالای دره ریبلت به اندازه کافی آرام خواهد بود و پسا  
می  ریبلت کاهش  فاصله  اگر  اما  اندازه یابد.  به  اکثر  ها  که  باشد  بزرگ  ای 

ی با سرعت  ها ن ا های در جهت جریان در داخل دره ریبلت بمانند )جری گردابه 
 فزایش خواهد یافت. های ریبلت نفوذ کنند( پسا ا توانند به دره بالا می 

به   ریزساختار،  بر سطوح  فیزیک حاکم  با هدف مطالعه  مقاله  این 
روی   از  هوا  جریان  عبور  از  حاصل  پارامترهای  مقایسه  و   هاآن بررسی 

های های پسا، پروفیل توان به مولفه پردازد که از جمله این پارامترها می می 
سرعت و تنش برشی اشاره نمود. مقالاتی که میکروساختارهای عرضی را  

داده  قرار  مطالعه  بالای مورد  در  سرعت  پروفیل  لغزش  از  عمدتا  اند، 
اند. در ساختارها و یا کاهش مولفه پسای اصطکاکی سخن به میان آورده 

بر  نمودار تنش برشی، علاوه  بین  با ترسیم و محاسبه سطح  این مقاله 
کاهش مقدار تنش در اطراف قله، منفی شدن مقدار پسای اصطکاکی در 

عنوان عامل کاهنده پسای کل معرفی گردیده است. از سوی  دره نیز به 
این حوزه نشان می  بر دیگر مرور مقالات  انجام شده  دهد که مطالعات 

بندی کلی نرسیده است و روی فیزیک و پارامترهای ریزساختارها به جمع 
این زمینه همچنان نیازمند تولید داده است، چنانکه تغییر ساختار هندسی  

تواند فیزیک جدیدی را بر مساله حاکم نماید؛ از این و پارامترهای آن، می 
رو مطالعه پارامتری بر روی ساختارهایی با نسبت منظری یکسان و با ابعاد 

این منظور از ریزساختارهای به   باشد. مختلف دستاورد دیگر این مقاله می 
که  مثلثی با ابعاد مختلف و با قاعده و ارتفاعی یکسان استفاده شده است  

با سرعت  به  قرار    m/s  25  و   m/s  5صورت عرضی در معرض جریانی 
فشاری گرفته  پسای  بر  ریزساختار  سطوح  از  استفاده  تاثیر  ادامه  در  اند. 

به  آخر  در  و  شده  در  مطالعه  ریزساختار  سطوح  اثربخشی  بررسی  منظور 
برای   پسا  فشاری  و  اصطکاکی  مولفه  برآیند  کل،  پسای   هاآن کاهش 

محاسبه و نتیجه حاصل با پسای مربوط به یک صفحه صاف در شرایط  
 مشابه مقایسه گردیده است. 

 تعریف مسئله 

های مثلثی بر مقدار پسا  ساختار پژوهش حاضر به مطالعه اثر استفاده از ریز 
های مختلف مورد مقایسه نتایج حاصل را برای ابعاد و سرعت پردازد و  می 

از ریزساختارهای  قرار می  این منظور  به  ارتفاعی  دهد.  با قاعده و  مثلثی 

میکرومتر استفاده شده است.    800و    400،  200،  100،  50یکسان و برابر با  
 و m/s 5صورت عرضی در معرض جریان هوا با سرعت این ساختارها به 

m/s  25    پسای تغییر  درصد  و  گرفته  به سطح صاف   ها آن قرار  نسبت 
های پسا مطالعه و اثر محاسبه گردیده است. در نهایت سازوکار تغییر مولفه 

سرعت  و  است. ابعاد  گردیده  بررسی  مختلف  ابعاد   2شکل    های 
 دهد.یزساختارهای مورد مطالعه و جهت جریان عبوری را نشان می ر 

 

 .بررسی شدهابعاد ریزساختارهای عرضی  -2شکل 

Fig. 2. The size of the investigated transverse microgrooves. 

بی   1جدول   اساس عدد  بر  را  ریزساختارها  نشان    +𝑦بعد  ارتفاع 
رابطهمی از  استفاده  با  مقادیر  این  که  اگردیدهمحاسبه    1  دهد.   𝑢𝜏ند 

 باشد. لزجت سینماتیکی می νسرعت اصطکاکی و  

 (1 ) u
y h 



+ =  

 .+𝒚ارتفاع ریزساختارها بر اساس   -1جدول 

Table 1 . Height of microstructures based on y+. 

𝒚+ (u=25 m/s) 𝒚+ (u=5 m/s) h (µm) 

≃ 2.2 ≃ 0.6 50 

≃ 4.4 ≃ 1.2 100 

≃ 8.9 ≃ 2.1 200 

≃ 18.6 ≃ 4.2 400 

≃ 40.4 ≃ 8.8 800 

می  را  یک صفحه صاف  مرزی  لایه  در  لزج  زیرلایه  توان  ارتفاع 
+𝑦طور تقریبی برابر با  به  = دانست. همچنین در مراجع مختلف ارتفاع   5

+𝑦لایه بافر از   = +𝑦تا    30 = رو با  . از این [ 31] ذکر گردیده است    60
ب 1جدول  توجه   با لایه ه ، ساختارهای  مقاله در مقایسه  این  کار رفته در 

 مرزی یک صفحه صاف در زیرلایه لزج و یا لایه بافر قرار خواهند گرفت.

 معادلات حاکم 

توان آن را از  باشد که می عدد نادسن معیاری برای پیوستگی جریان می
   .[32]محاسبه نمود  2رابطه 
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 (2 ) 
2

Ma
Kn

Re


=  

عدد    𝑅𝑒ماخ و    ظعدد  𝑀𝑎نسبت گرمای ویژه،    𝛾در این رابطه  
دهد. بر اساس ابعاد ریزساختارها، بیشینه مقدار عدد  رینولدز را نشان می 

با   برابر  حاضر  پژوهش  در  𝐾𝑛نادسن  ≃ 1.3 × در  باشدمی  10−3 ؛ 
𝐾𝑛  نتیجه با توجه به محدوده کاربرد معادلات نویر استوکس ≤ 10−1 

 توان در این پژوهش از این معادلات استفاده نمود.، می[33]

به  مقاله  لازم  در  که  است  کم ذکر  عدد  حاضر،  مقدار  ترین 
با   برابر  به کانال  از سوی  می   2  × 410رینولدز جریان ورودی  باشد. 

دیگر عامل اصلی کاهش پسا در ریزساختارهای عرضی، ایجاد گردابه  
به  باعث  که  است  ساختارها  بین  موضعی  در  آشفتگی  آمدن  وجود 

  RANSهای  گردد. از این رو با استفاده از شبکه مناسب، روش می 
گردابه  مشاهده  به  اثرات  قادر  و  موضعی  که  می   ها آن های  باشند 

مراجع به  مثال  ] 21]   عنوان  و  روش   [ 34- 37[  این  از  بهره  نیز  ها 
، معادلات بقای جرم  RANSاند. با توجه به استفاده از رهیافت  برده 

 : [ 38] ترتیب عبارتند از  حرکت به و اندازه 
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سرعت،    متوسط  هایمولفه  𝑢𝑖  که فضا،  مولفه  𝑥𝑖بردار  فشار   𝑃های 
آشفتگی،  𝑘متوسط،   جنبشی  کرونکر،    𝛿𝑖𝑗  انرژی  لزجت   𝜇دلتای 

های آشفتگی  توسط مدل  𝜇𝑡  باشد.لزجت آشفتگی می   𝜇𝑡و  دینامیکی  
برای محاسبه    k-ω SSTمدل    زگردد که در مسئله حاضر امحاسبه می

از استفاده  آن   استفاده  با  این مدل، لزجت آشفتگی  شده است. مطابق 
 :[40،39]آید دست می ه روابط زیر ب

 (5 ) 
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1

1 2, 2
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a k

MAX a S F


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  𝑆𝑡نرخ اتلاف آشفتگی ویژه و    𝜔عدد ثابت،    𝑎1در این معادله  
می  کرنش  نرخ  زیر    𝐹2و    𝑘  ،𝜔باشد.  بزرگی  روابط  از  استفاده  با  نیز 

 شوند: محاسبه می 
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، 𝑘نرخ موثر تولید    𝑃̃𝑘های موثر،  لزجت  𝜇𝜔و    𝜇𝑘روابط فوق  در  
𝑃𝜔    تولید نزدیک   ⊥𝜔،  𝑑نرخ  تا  دیوار،فاصله    𝜎𝜔,2و    ∗𝛽و    𝛽  ترین 

باشد. در این  تابع ترکیب می   𝐹1سازی آشفتگی و نهایتا  های مدلثابت
نرم  از  فوق   Ansys Fluentافزار  پژوهش  معادلات  عددی  برای حل 

 استفاده گردیده است. 

 دامنه محاسباتی و شرایط مرزی
ای به طول  بر روی صفحه   2شکل  ریزساختارهای نشان داده شده در  

mm  60   به است.  گرفته  انجام  قرار  و  مرزی  شرایط  اثر  حذف  منظور 
از ابتدا و انتهای صفحه در مقایسه لحاظ    mm  10تر، پسای  مقایسه دقیق

باشد.  می   mm  40 =Lنگردیده است و نتایج بیان شده مربوط به طول  
 دهد.را نشان می و شرایط مرزی دامنه حل 3شکل 

 

 .یحل عدد یمرز طیو شرا محاسباتی دامنه  -3شکل 

Fig. 3. Computational domain and boundary conditions of 

numerical solution. 

نرم  از  حاضر  مقاله  شبکه    Ansys Meshingافزار  در  تولید  برای 
باشد و برای ابعاد مختلف  از نوع باسازمان می استفاده شده است. این شبکه  
  µm  برابر با   ار یو د   ی شبکه در راستا   ن ی اندازه ا   ریزساختارها تقریبا ثابت است. 

مجاور دیوار در   سلول  ن ی اول  ارتفاع  ز ی ن بر دیوار عمود  ی . در راستا باشد می  5
  بالاتر با نرخ رشد   ی ها و ارتفاع سلول باشد  می  µm  5 ترین نقطه شیار پایین 
م   1/ 05  حدود  برای    . ند شو ی محاسبه  شده  تولید    100  ی ساختارها شبکه 

 . نمایش داده شده است 4شکل    در   متری کرو ی م 
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 .میکرومتری   100سازی ریزساختارهای  استفاده شده در شبیه  باسازمان شبکه   - 4شکل  

Fig. 4. Structured mesh used in the simulation of microstructures with 

h=s=100 µm. 

 نتایج

در این بخش ابتدا روش حل عددی مورد اعتبارسنجی قرار خواهد گرفت. در  
های پسا بیان و تاثیر ابعاد ریزساختارها و سرعت جریان  ادامه سازوکار تغییر مولفه 

های پسا، اثر  گردد. در انتها با محاسبه برآیند تغییرات مولفه بررسی می   ها آن بر  
 گیرد. ریزساختارها بر مقدار پسای کل محاسبه گردیده و مورد مقایسه قرار می 

 ی اعتبارسنج 
از روی به  عبور جریان  از  ناشی  اعتبارسنجی روش حل، پسای  منظور 

مورد بررسی قرار گرفته   mm  1=sو    µm  500=hشیارهای مثلثی با  
 . است  آمده 5شکل شرایط مسئله در است. دامنه محاسباتی و  

 
   .[41]  ینجدر اعتبارس استفاده شدهمرزی  طیشرا و دامنه محاسباتی  -5شکل 

Figure 5. Computational domain and boundary conditions used 

in validation [41]. 

این مسئله درصد تغییر مولفه  های پسای سطح شیاردار نسبت به  در 
گردد،  مشاهده می   6شکل  سطح صاف محاسبه گردیده است. همانطور که در  

درصدی پسای اصطکاکی و    96/ 1استفاده از سطح شیاردار منجر به کاهش 
دست  ه درصدی پسای فشاری گردیده است که درصد تغییر ب   92/ 7افزایش  

 نماید. پیروی می   [ 41] آمده برای این دو مولفه با دقت خوبی از نتایج مرجع  

 

 .نسبت به سطح صاف ارداریسطح ش یپسا یهامولفه رییتغ  یزانم -6شکل 

Fig. 6. The amount of variation in the drag components of the 

grooved surface compared to the smooth surface. 

شیاردار در راستای جریان   سطح   نمودار تنش برشی  7شکل  در  
آن   اساس  بر  که  است  دیگری  معیار  نمودار  این  است.  گردیده  ارائه 

 توان صحت حل را نتیجه گرفت. می

 
 .xدر جهت  سطح شیاردار تنش برشی -7شکل 

Fig. 7. Shear stress of grooved surface in x direction. 

مقالاتی که به حل عددی جریان عبوری از روی ریزساختارها  
  ها آن اند که از جمله های متفاوتی استفاده نموده اند، از شبکه پرداخته 

شبکه می  به  باسازمان  توان  ] 36] های  و  مثلثی    [ 14- 54[  شبکه  و 
 اشاره نمود.   [ 18  ، 34  ، 46] بدون لایه مرزی  

به  پژوهش  این  آن،  در  مناسب  ابعاد  و  نوع شبکه  انتخاب  منظور 
( اعمال 5شکل  های مختلفی بر روی سطح شیاردار مسئله فوق )شبکه 

به   توجه  با  نهایتا  با  8شکل  گردید که  استفاده شد.    از شبکه  سازمان 
 آورده شده است.  4شکل مشخصات این شبکه در توضیحات 



 
 / 30 ی جهرم بهمن   مان ی و ا ،  مقدم ی کمال   ن ی ، رام ان ی جواد کحال محمد 

 علوم و فناوری فضایی
  1 شمارة، ،18دورة  ،1404سال 

 

 .استقلال حل از شبکهمنظور بررسی مقایسه ضریب پسا، به -8شکل 

Fig. 8. Comparison of the drag coefficient, in order to 
investigate the independence of the solution from the grid. 

 ی اصطکاک یپسا مقدار بر  زساختاریرسطوح   ریتاث
ی اصطکاکی ریزساختارهای عرضی مختلف را  پسا  رییتغ  درصد  9شکل  

دهد. مطابق نشان می   کسانی  طی شرا  در  و   صاف  صفحهنسبت به یک  
این شکل استفاده از سطوح ریزساختار منجر به کاهش پسای اصطکاکی 

سرعت   در  کاهش  این  میزان  که  است  در    m/s  25گردیده  نیز  و 
باشد. دلیل کاهش این مولفه از پسا نسبت  تر بیشتر میساختارهای بزرگ
ها و نیز تغییر  کاهش مقدار تنش برشی در اطراف قلهبه سطح صاف،  

طور مفصل به  ه باشد که در بخش بعدی بمی  هاجهت آن در داخل دره
 آن پرداخته خواهد شد. 

 

اصطکاکی  رییتغ   -9شکل   صاف،   پسای  سطح  به  نسبت  ریزساختار    برای   سطوح 
 . m/s 25و  m/s  5جریانی با سرعت 

Fig . 9. Variation of viscous drag of microstructured surfaces 

compared to a smooth surface, for flow velocities of 5 m/s and 25 m/s . 

 سازوکار کاهش پسای اصطکاکی در سطوح ریزساختار 
سرعت    10شکل   با  عبوری  جریان  روی   m/s  25خطوط  از 

 دهد. میکرومتری را نشان می 100ریزساختارهای 

 

 .میکرومتری 100خطوط جریان در داخل ریزساختارهای  -10شکل 

Fig. 10. Streamlines inside the microstructures with h=s=100 

µm. 

تشکیل گردابه در داخل ریزساختار باعث لغزش جریان عبوری از روی  
میگردابه  می ها  را  موضوع  این  که  پروفیل گردد  مقایسه  با  های  توان 

در   شکل    11شکل  سرعت  این  مطابق  نمود.  لغزش  مشاهده  سرعت 
 باشد.می  m/s 7/1، 10شکل  در موجودهای جریان از روی گردابه 

 

 .میکرومتری 100های سرعت بر روی ریزساختارهای پروفیل -11شکل 

Fig. 11. Velocity profiles on the top of microstructures with 

h=s=100 µm. 
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بزرگ  تشکیل  با  آن  داخل  در  بزرگتری  گردابه  ساختار،  ابعاد  شدن  تر 
گردد که این موضوع  جریان بیشتر می  لغزش  سرعت  جهینتشود و در  می
 قابل مشاهده است.  12شکل در 

 

 .مختلف یهاریزساختار  گردابه در یسرعت رو یهالیپروف -12شکل 

Fig. 12. Comparison of velocity profiles on the top of vortex in 

different size microstructures. 

در تشریح مکانیزم کاهش پسای اصطکاکی، برخی از مقالات  
اند. در این مقاله تغییر  بر لغزش جریان بر روی گردابه تاکید کرده 

به  برشی  تنش  مقدار و جهت  پسا شرح  در  مکانیزم کاهش  عنوان 
ی در مسئله دوبعدی  اصطکاک داده شده است. رابطه محاسبه پسای  

 : [ 47]   از:   است عبارت   حاضر 

 (9 ) 2

1

x

viscous x
x

D dx=   

تنش برشی در جهت جریان ورودی است و مقدار    𝜏𝑥در این رابطه  

میکرومتری در شرایط عبور جریان    100آن بر روی ریزساختارهای  

باشد. در این شکل مقادیر  می   13شکل  مطابق   m/s  25با سرعت  

باشد.  تر از سطح صاف می تنش برشی سطح ریزساختار به مراتب کم 

داخل ساختار   در  گردابه محبوس  اینکه جهت  به  توجه  با  همچنین 

مخالف جهت جریان در بالای ساختار است، تنش برشی در این ناحیه  

می  رابطه  منفی  به  توجه  با  سطح  9گردد.  از  اصطکاکی  پسای   ،

تا محور   نمودار  بین  در  ( حاصل می 13شکل  )   xمحصور در  گردد، 

بسیار   شده  داده  نشان  ریزساختار  سطح  اصطکاکی  پسای  نتیجه 

که  تر از آنجا عبارت دقیق باشد. به تر از پسای سطح صاف می کوچک 

( مثبت، و سطح بالای نمودار )تا محور  xسطح زیر نمودار )تا محور  

x شود، کاهش اندازه تنش برشی در اطراف  ( منفی در نظر گرفته می

قله و نیز افزایش اندازه آن در داخل دره ریزساختار منجر به کاهش  

 پسای اصطکاکی خواهد شد. 

 

سطح صاف و سطحی با ریزساختارهای    برای  xتنش برشی در جهت    -13شکل  

 .میکرومتری 100

Fig. 13. Shear stress in x direction for smooth surface and 100 

µm microstructured surface. 

 تاثیر ابعاد ریزساختارها بر مقدار پسای اصطکاکی 

های تشکیل شده در ریزساختارهای با ابعاد مختلف را  گردابه   14شکل  
 دهد. نشان می

  𝜇𝑚تا    𝜇𝑚  50مطابق این شکل با افزایش ابعاد ریزساختار از  

می   800 حفظ  جریان  خطوط  کلی  تفاوت  حالت  رو  این  از  گردد، 

نمی  مشاهده  جریان  فیزیک  در  مشاهده  محسوسی  تفاوت  گردد. 

های ثانویه  تر و نیز گردابه های بزرگ شده مربوط به تشکیل گردابه 

گردابه می  بزرگ باشد.  در  های  منفی  برشی  تنش  ایجاد  باعث  تر 

های ثانویه باعث تغییر جهت  گردند و گردابه تری می سطوح بزرگ 

شود  شوند. این موارد باعث می تنش برشی در داخل ریزساختار می 

منفی   و  مثبت  اختلاف سطوح  ریزساختار،  ابعاد  بزرگ شدن  با  که 

تر  ( کوچک 13شکل  )سطح خالص( محصور در نمودار تنش برشی ) 

جایی  تا  بزرگ شود،  نمودار  منفی  اندازه سطح  نهایتا  که  و  شده  تر 

 گردد. سطح خالص منفی می 
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 .های تشکیل شده در ریزساختارهای با ابعاد مختلفگردابهمقایسه  -14شکل 

Fig. 14. Comparison of vortices formed in microstructures with 

different sizes. 

برای    15شکل   را  برشی  تنش  نمودار  خالص  سطح  نسبت 
نشان می ابعاد مختلف  با  داده دهد. مساحتریزساختارهای  نشان  های 

شده در این شکل با مساحت سطح خالص محصور در نمودار تنش برشی  
بعد شده است. در این شکل کاهش  میکرومتری بی  50ریزساختارهای  

سطح خالص به معنی کاهش پسای اصطکاکی، و منفی شدن سطح به  
تغییر جهت پسای اصطکاکی می این رو در  معنی  از  با    9شکل  باشد. 

 تر شدن ریزساختارها، پسای اصطکاکی کاهش یافته است. بزرگ

 

ابعاد مختلف    یبرا   (انیجر  جهت)در    یبرش  تنش  نمودار  محصور در  سطح   -15شکل  

 .زساختاریر

Fig. 15. The surface of shear stress (in the direction of flow) 

diagram for different size of microstructures. 

 پسای اصطکاکی سطوح ریزساختار سرعت بر مقدار   ریتاث
برای   16شکل   را  جریان  راستای  در  برشی    100ریزساختارهای    تنش 

دهد. مطابق این  نمایش می   m/s  25و    m/s  5های  میکرومتری و در سرعت 
چندین    m/s  25شکل با این که سطح منفی محصور در نمودار برای سرعت  

باشد، اما به دلیل بالا بودن مقدار تنش  می   m/s  5برابر این مقدار در سرعت  
برشی آن در اطراف قله، در مجموع پسای اصطکاکی بر روی ریزساختار  

برابر این مقدار در سرعت   9/ 5حدود  m/s 25میکرومتری در سرعت  100
m/s  5   باشد. با این حال در مقایسه با مقدار پسای اصطکاکی صفحه  می

تری خواهد  مقدار بزرگ   m/s  25صاف، کاهش پسای اصطکاکی در سرعت  
 نشان داده شده است.    9شکل  داشت که این نتیجه در  

 

میکرومتری   100  یهاریزساختار   تنش برشی )در راستای جریان(  سهیمقا  -16شکل  

 .m/s 25و  m/s 5در دو سرعت 

Fig. 16. Comparison of shear stress (in the direction of flow) of 

100 μm structures, between velocities of 5 m/s and 25 m/s. 
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 تاثیر سطوح ریزساختار بر مقدار پسای فشاری

 

 برای  فشاری سطوح دارای ریزساختار نسبت به سطح صاف، پسای    ریی تغ  -17شکل  

 . m/s 25و  m/s  5جریانی با سرعت 

Fig. 17. Variation of pressure drag of microstructured surfaces 

compared to a smooth surface, for flow velocities of 5 m/s and 

25 m/s. 

بر روی یک   ریزساختار  ایجاد  اشاره شد،  قبلا  همانطور که 

گردد که دلیل  وجود آمدن پسای فشاری می سطح صاف باعث به 

آن ایجاد اختلاف فشار در داخل و اطراف ساختارها و در نهایت  

می به  سیال  حرکت  برابر  در  مقاومت  آمدن  مطابق  وجود  باشد. 

با افزایش ابعاد ریزساختار، پسای فشاری افزایش خواهد    17شکل  

مشاهده نمود. در این    18شکل  توان در  یافت که علت آن را می 

  400و    50های فشار در دامنه بالای ریزساختارهای  شکل کانتور 

مقایسه شده است.    m/s  25 میکرومتری و برای جریانی با سرعت  

دامنه  یکسان می طول و عرض  حالت  دو  در هر  باشد. مطابق  ها 

  50اختلاف فشار ایجاد شده در اطراف ریزساختارهای    18شکل  

که در  گردد، حال آن میکرومتری محدود به یک ناحیه کوچک می 

میکرومتری، اختلاف فشار در مساحت بسیار    400ریزساختارهای  

ب بزرگ  از دامنه  بیشتری  وجود می ه تری  مقاومت  نتیجه  آید و در 

 در برابر حرکت سیال وجود خواهد داشت.  

 

 .میکرومتری 400و  50 یهاکانتور فشار روی ریزساختار سهیمقا -18شکل 

Fig. 18. Comparison of the pressure contour on the top of the 

microstructures with h=s=50 µm and h=s=400 µm. 

 کل  یپسامقدار  بر  زساختاریرسطوح   ریتاث
های پسای ناشی از عبور جریان هوا با تغییرات مولفه   درصد 19شکل  
 کی مختلف را نسبت به    ی عرض  ی ها ریزساختار  ی از رو   m/s  5  سرعت 
 انی از جر   ی ناش  ی . پسا دهد ی نشان م  کسانی  طی و در شرا   صاف  صفحه

آن   ی فشار   و مولفه  باشد ی م   ی صفحه صاف اصطکاک   ی از رو   ی عبور 
ا  مطابق  است.  اضافه   ن ی صفر  با  ذکر شد  قبلا  که  همانطور  و  شکل 

نمودن ریزساختار، مولفه اصطکاکی پسا به مقدار زیادی کاهش یافته 
است ولی تولید پسای فشاری باعث شده است تا نهایتا پسای کل به 

 مقدار ناچیزی کاهش یابد. 
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ی سطوح دارای ریزساختار نسبت به سطح  پسا  یهامولفه  رییتغ  یزانم  -19شکل  

 .m/s 5عبور جریانی با سرعت   در صاف، 

Fig. 19. The amount of variation in the drag components of the 

microstructured surfaces compared to the smooth surface, in a 

flow with a velocity of 5 m/s. 

مشابه  ه ب  به    20شکل  طور  تغییر مربوط    ی ها مولفه   درصد 

جر   ی ناش   ی پسا  عبور  رو   m/s  25سرعت    با   ی ان ی از    ی از 

در این سرعت   ی کل   طور ه ب . باشد ی م   مختلف   ی عرض  ی ها ریزساختار 

نیز با افزایش ابعاد ریزساختارها، پسای اصطکاکی کاهش و پسای  

ای است  گونه فشاری افزایش یافته است، اما برآیند این دو مولفه به 

چشم  کاهش  کل  پسای  مقدار  شکل  که  این  مطابق  دارد.  گیری 

از   استفاده  به  مربوط  کل  پسای  کاهش  درصد  بیشترین 

باشد.  می  درصد  20میکرومتری و حدودا برابر با  50ریزساختارهای  

  مولفه   به   مربوط   پسا   بزرگ   سهم   21  شکل در این میان مطابق با  

در    . دارد   م ی مستق   نسبت   ساختار   ابعاد   با   سهم   ن ی ا   که   است   ی فشار 

شکل  )   ی فشار   ی پسا میکرومتری مقدار افزایش    50ریزساختارهای 

  گر ی حالت د  چهار از   کمتر ( 21 شکل )  سهم آن از کل پسا   ز ی ن   و ( 17

جر   ی برا   رو   ن ی ا   از   باشد، ی م  سرعت  دو  درصد    ن ی شتر ی ب   ان ی هر 

پسا    50  ی ها ریزساختار   از   استفاده   به   مربوط کل    ی کاهش 

 است.   ی کرومتر ی م 

 

ی سطوح دارای ریزساختار نسبت به سطح  پسا  یهامولفه  رییتغ  یزانم  -20شکل  

 .m/s 25عبور جریانی با سرعت   در صاف، 

Fig. 20. The amount of variation in the drag components of the 

microstructured surfaces compared to the smooth surface, in a 

flow with a velocity of 25 m/s. 

 

 .سهم پسای فشاری از پسای کل -21 شکل

Fig. 21. The contribution of the pressure drag to the total drag. 
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دارای   سطوح  و  صاف  سطوح  برای  کل  پسای  ضریب  مقادیر 
در سرعت  و  قابل    2جدول  در    m/s  25و    m/s  5های  ریزساختار 

 مشاهده است. 

 .ضریب پسای کل -2جدول 

Table 2- Total drag coefficient. 

3-10×DC 
h (µm) 

U=25 m/s U=5 m/s 

5.078 9.302 50 µm 

5.420 9.537 100 µm 

5.625 9.601 200 µm 

6.261 9.458 400 µm 

7.848 9.522 800 µm 

6.406 9.649 Smooth 

 گیرینتیجه

ریزساختار،     بر سطوح  حاکم  فیزیک  مطالعه  هدف  با  مقاله  این  در 
مورد بررسی و    ها آن پارامترهای حاصل از عبور جریان هوا از روی  

های  توان به مولفه مقایسه قرار گرفت که از جمله این پارامترها می 
پروفیل  نمود.  پسا،  اشاره  برشی  تنش  و  سرعت  منظور  به های  این 

،  100، 50مثلثی با قاعده و ارتفاعی یکسان و برابر با ریزساختارهای 
صورت عرضی در معرض جریانی با  میکرومتر به   800و    400،  200

مولفه   m/s  25  و   m/s  5سرعت   مقدار  گرفتند.  پسای  قرار  های 
تولیدی توسط این ریزساختارها با نتایج مربوط به یک صفحه صاف  

به  نتایج  گردید.  مقایسه  مشابه  شرایط  که  در  داد  نشان  آمده  دست 
های محبوس در میان ریزساختارهای عرضی با کاهش مقدار  گردابه 

ها  ها و نیز با تغییر جهت آن در داخل دره تنش برشی در اطراف قله 
توانند منجر به کاهش پسای اصطکاکی گردند، به نحوی که در  می 

گردد. از سوی  تر، کاهش بیشتری مشاهده می ریزساختارهای بزرگ 
دلیل ایجاد اختلاف فشار در داخل و اطراف ساختارها و در  به گر  دی 

از   استفاده  سیال،  حرکت  برابر  در  مقاومت  آمدن  وجود  به  نهایت 
گردد و مقدار  پسای فشاری می ریزساختارهای عرضی منجر به تولید 

برآیند این  نهایتا  یابد.  این پسا با افزایش اندازه ساختارها، افزایش می 
نماید. با توجه به نتایج  دو مولفه، مقدار تغییر پسای کل را تعیین می 

تواند افزایش و  دست آمده مقدار پسای کل بسته به شرایط می ه ب 
بیشترین درصد کاهش مشاهده شده حدود   یابد که    20یا کاهش 

ریزساختارهای    درصد  از  استفاده  به  مربوط  در    50و  میکرومتری 
 باشد. می   m/s  25سرعت  
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 Feature detection is a critical component of visual odometry, directly 

influencing position estimation accuracy. This process forms the basis for 

identifying key points in images, playing a pivotal role in subsequent 

operations such as feature matching and motion tracking. This study examines 

the impact of various feature detection algorithms on position estimation 

accuracy in visual odometry, focusing on a comparative analysis of the Harris, 

FAST, SIFT, CenSurE, and ORB algorithms. Performance evaluation was 

conducted based on accuracy and computational efficiency in position 

estimation. Each algorithm's average errors and processing times were 

calculated and systematically compared using an image dataset. Results 

indicate that the CenSurE algorithm is optimal for real-time applications and 

scenarios demanding rapid processing due to its lower computational cost. Its 

high-speed feature extraction capability makes it particularly suitable for such 

use cases. Conversely, despite its higher processing time, the Harris algorithm 

offers superior accuracy in position estimation and angular measurement, 

making it a preferred choice when precision is prioritized over speed. The 

FAST and SIFT algorithms balance accuracy and computational efficiency; 

the FAST algorithm, with its lower processing time, performs effectively in 

horizontal orientations, whereas the Harris algorithm excels in precision. The 

ORB algorithm exhibits moderate speed and acceptable performance but 

demonstrates reduced accuracy in certain positional features. This study 

enhances the understanding of the trade-offs between accuracy and efficiency 

in feature detection for visual odometry, providing a foundation for further 

research in optimizing algorithm selection for specific applications. 
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 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1403 آبان  15دریافت 
 1403 دی  29بازنگری 
 1403 اسفند 04پذیرش 

 1403 اسفند 26انتشار اولین 
 

 های كلیدی:  واژه 
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 ساز آشکار   یهاتمیالگور

   نیماش یینایب

  یژگیاستخراج و   یهاتمیالگور

  تطابق ویژگی

 

  ت ی موقع  ن یبر دقت تخم  یریچشمگ  ریاست که تأث  یبصر  یدر ناوبر  یاز مراحل اساس  یکی  یژگیاستخراج و  
عمل کرده و در مراحل   ریو نقاط شاخص در تصاو  اءیاش زیو تما ییشناسا ندیفرآ هیعنوان پامرحله به  نیدارد. ا

استخراج    یهاتم یالگور  ریمقاله تأث  ن یا.  کندی م  فایا یاتیحرکت، نقش ح یابیو رد  هایژگیمانند تطابق و   ،یبعد
عملکرد    سهیو مقا  لیآن تحل  یکرده و هدف اصل  یرا بررس  یبصر  یدر ناوبر   تیموقع  نیبر دقت تخم  یژگیو 

و مدت زمان   تیموقع نیاز نظر دقت در تخم ORBو  Harris ،FAST ،SIFT ،CenSurE یهاتمیالگور
پردازش    ی هاخطاها و مدت زمان  نیانگیم  ،یریتصو  ی هااده پردازش هر مرحله است. با استفاده از مجموعه د

الگور  یبرا نتا  تم یهر  و  مقابه   جیمحاسبه  نتا  یاسه یصورت  است.  شده  م  جیارائه  الگور  دهندی نشان    تم یکه 
CenSurE   پردازش    ازمندیکه ن  ییکاربردها  ریبلادرنگ و سا  یکاربردها  یزمان پردازش کمتر، برا  لیدلبه

  ی مناسب برا  یانهیآن را به گز  ها،یژگیدر پردازش و   تمیالگور  نیا  ی است. سرعت بالا  آلدهیهستند، ا  عیسر
  ییدقت بالا  شتر،یبا وجود مدت زمان پردازش ب  Harris  تمی. در مقابل، الگورکندیم  لینوع کاربردها تبد  نیا

 ی انهیدارد، گز  تیلوکه دقت بر سرعت او   ییوهایدارد و در سنار  یچرخش  یایو سنجش زوا  تیموقع  نیدر تخم
 FAST تمیالگور دهند،یاز سرعت و دقت را ارائه م یبیترک زین SIFTو  FAST ی هاتمیکارآمد است. الگور
  ع ی به پردازش سر  از یبا ن  ییکاربردها   یدارد و برا  یافق  یدر محورها  یعملکرد مناسب  ن،ییبا زمان پردازش پا

با   ز ین  ORB  تمی. الگورآوردی فراهم م  تیموقع  نیتخم  ررا د  یشتریدقت ب  Harrisکه  ی مناسب است، در حال
  ی دقت کمتر  یتیموقع  یهایژگیو   یاما در برخ  دهد،ینسبتا قابل قبول را نشان م  یمتوسط، عملکرد  یسرعت
کمک کرده    تیموقع  نیبر دقت تخم  یژگیاستخراج و   یهاتم یاز اثرات الگور  یترق یمقاله به درک عم  نیدارد. ا
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 ات اختصارو  علائم  

 CENSURE ه ی حاش- مرکزالگوریتم 

 Det نانیدترم

 IMU ی نرسیا یریگواحد اندازه 

 LoG یگوس نیلاپلاس

 M یخود همبستگ سیماتر

 Rad رادیان 

 SFM ساختار از حرکت  کیتکن

 SLAM همزمان  یبردارو نقشه یابیمکان 

 SVM بان یبردار پشت یهان یماش

 Tr رد ماتریس 

 VO ی بصر یناوبر

 WO ( گر حرکت چرخمحاسبه )چرخ  یاُدومتر

 ϕ رولزاویه 

 θ چ یپزاویه 

 Ψ او یزاویه 

 مقدمه

بصری  وسیله   1ناوبری  )مانند  عامل  یک  حرکت  تخمین  نقلیه،  فرآیند 
های یک یا چند دوربین متصل  ( با استفاده از دادهغیره  انسان، ربات و 

های مختلفی از جمله رباتیک، واقعیت  به آن است. این روش در حوزه
برای   ناوبری بصری رود. اصطلاحکار میافزوده، صنعت خودرو و غیره به 

 . [1] مطرح شد  2004در سال  2اولین بار توسط نیستر 
این فرآیند مبتنی بر استخراج اطلاعات از تصاویر دریافتی دوربین  

گیری عامل در  و استفاده از این اطلاعات برای تخمین موقعیت و جهت
آشکارسازی   جمله  از  مختلفی  مراحل  شامل  فرآیند  این  است.  محیط 

باشد. و تخمین حرکت و موقعیت دوربین می  4، تطبیق ویژگی 3ویژگی
عنوان نقطه  آشکارسازی ویژگی یک فرآیند سطح پایین است که اغلب به 

رود؛ بنابراین،  کار میبه  ماشینشروع برای بسیاری از کاربردهای بینایی  
موفقیت یک الگوریتم تا حد زیادی به این مرحله اولیه وابسته است. در  

ایده برایحالت  بصری آل  مقاوم ناوبری  باید  ویژگی  آشکارسازهای   ،

 
1. Visual Odometry(VO) 

2. Nister 

3. Feature Detection 
4. Feature Matching 

5. Essential Matrix 

6. Features from Accelerated Segment Test 

ویژگی  بتوانند  و  تأثیر باشند  بدون  متوالی،  تصاویر  در  را  مشابه  های 
چرخش، تغییر مقیاس یا تغییرات روشنایی، شناسایی کنند. سپس این  

میویژگی داده  تطبیق  مختلف  تصاویر  در  تخمین  ها  امکان  که  شوند 
کند. از  بینی حرکت دوربین )عامل( را فراهم می و پیش  5ماتریس اساسی 

این رو، دقت و مقاومت آشکارساز و الگوریتم تطبیق، تأثیر مستقیمی بر  
 .ها دارندکیفیت تخمین

گرهای ویژگی های گذشته، آشکارسازها و توصیفدر طول دهه
بینایی   جامعه  در  محبوبی  ابزارهای  به  شده   ماشینتصویر  و  تبدیل  اند 

گیرند.  طور گسترده در طیف وسیعی از کاربردها مورد استفاده قرار می به 
  [5]  ، تشخیص[4]و بازیابی تصویر    [3]  بندی، طبقه [2]نمایش تصویر  
،  [9,  8]، ردیابی حرکت  [7]بعدی  ، بازسازی صحنه سه[6]و تطبیق شیء  

بافت  طبقه  مکان [11,  10]بندی  ربات  ،  سیستم  [12]یابی  های و 
به [13]بیومتریک   همگی  ویژگی،  متکی  وجود  تصویر  در  پایدار  های 

های حیاتی  های تصویر گامهستند. بنابراین، تشخیص و استخراج ویژگی
 .برای این کاربردها هستند

که    اندافتهیتوسعه    یژگیو  استخراج  یبرا  یمتنوع  یهاتمیالگور
  ی هاتم یخاص خود هستند. از جمله الگور  بیو معا  ایمزا  یدارا  کدامهر  

فست Harris)  سی هر  هایالگوریتم  به  توانیم  جیرا  ،)6  (FAST  ،)
بیSIFT)7فت یس آر  اُ   ،)8  (ORB  و (  CENSURE)  9حاشیه -مرکز( 

مانند سرعت اجرا، قدرت    یی،ارهایاز نظر مع  هاتمیالگور  نیاشاره کرد. ا
بر  صیتشخ در  مقاومت  .  هستند  متفاوت  گریکدی با    ریتصو  زینو  ابرو 

آن، از   یهایازمندیهر کاربرد خاص، به ن  یمناسب برا  تمیانتخاب الگور
عامل    یاتیعمل  طیدقت مورد نظر و نوع مح  ،یزمان  یهاتیجمله محدود

 دارد.  یبستگ
روش   10اشمید همکاران،  و    ی ها و  اطلاعات  استخراج  مختلف 

. [14] اند قرار داده   لی و تحل   ی ها را در مقاله خود مورد بررس از داده   های ژگ ی و 
ن   11کریادو همکاران  در    یی شناسا   ی برا   د یجد   ی کرد ی رو   ز ی و  مهم  نقاط 
بهره   ری تصاو  ا   ند؛ ا ارائه کرده   ده یچ ی پ   ی ها شبکه   لی از تحل   ی ری گ با    نیدر 

که    شود ی نسبت داده م   ی و هندس   ی شبکه وزن   ک ی   ر ی به هر تصو   کرد، ی رو 
 .[ 15] اطلاعات ارزشمند درباره مکان نقاط مهم است   ی حاو 

اهم  با به  دق  تیتوجه  فرآ  هایژگیو  قیاستخراج  اتصال    ندیدر 
تأث  ریتصاو بر کاهش خطاها  ریو  انطباق در تصو  یآن    ،یینها  ریعدم 
 ی گرهافیاز آشکارسازها و توص  یجامع  سهیو همکارانش به مقا  12شارما

متصل   ر یتصو  ت یفیمختلف از نظر تعداد نقاط منطبق، زمان پردازش و ک
 . [16]اند پرداخته هشد

7. Scale-Invariant Feature Transform 
8. Oriented FAST and Rotated BRIEF 

9. Center Surround Extrema 
10. Schmid 

11. Criado 

12. Sharma 
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دیگر کوساکا مطالعه  در روشو همکاران  1ای    ص یتشخ  یبرا  ی، 
 تک  نیدورب ریشبانه با استفاده از تصاو  یرانندگ یهاخودروها در صحنه

رو  نصب  یچشم ارائه    یشده  چالش انددادهخودرو  به  توجه  با    ی ها. 
ا  صیتشخ شب،  در  خودروها  تشخ  نیشکل  اساس  بر    ص یروش 
به    ریروشن در تصو  ینواح  صورتبهجلو و عقب خودروها، که    یهاچراغ

روش از عملگر    نی. اکندیعمل م  شوند،ی ظاهر م  2ییروشنا  یهانام هاله
  ی هاهاله   نیب  ییروشنا  راتییتغ  صیتشخ  یبرا  3ی گاوس  نیلاپلاس
  ن یعملگر لاپلاس  نکهی. با اکندی ها استفاده ماطراف آن   ی و نواح  ییروشنا
 یبالا  یمحاسبات  نهیمقاوم است، هز  طینور مح  راتییدر برابر تغ  یگاوس

 صیتشخ  یبرا  هیحاش-مرکز   یهاآن منجر به استفاده از روش اکسترم
 .[17]شده است   ییروشنا یهاهاله  ترعیسر

پرونا  4ز موریل چند  5و  توص  نیعملکرد  و    ی ژگیو  گرفیآشکارساز 
  ه یمختلف زاو  طی در شرا  یبعد  سه  اءیاش  یهای ژگیو  ق یمحبوب را در تطب

 . [7]اند کرده ی بررس یو نورپرداز دید
 6ساختار از حرکت  کیبا استفاده از تکن  یبعد سه  یحوزه بازساز  در

(SFMانتخاب الگور ،)یی نقش بسزا  یژگیو  فیو توص  صی تشخ  یها تمی  
کارا و  دقت  پرتوریا   7گووندر .  [18]   دارد  ندیفرآ  نیا  ییدر  ارز8و    ی ابی، 

  ی سازهامانند آشکار   یژگیو  صیتشخ   شرفتهیپ  یهاتمیاز الگور  یجامع
 افته ی مقاوم و شتاب  یهایژگیو  و  سیفت   یگرهافیو توص  سیگوشه هر

9(SURF )نهیدر زم SFM  [18]اند دادهانجام. 
جد  کی،  10هربرت  توص  یآشکارساز  یبرا  دیروش  نقاط   فیو 

مقاوم    ریو چرخش تصو  اسیارائه شده که نسبت به مق  ریتصو  یدیکل
( ، از  SURFیافته )  های مقاوم و شتابروش، به نام ویژگی   نیاست. ا

عملکرد   نیشیپ  یهاو استحکام، نسبت به روش   زیتما  ،یریپذ  نظر تکرار
آن  ای دارد    یبهتر با  برابرحداقل  حال  کند،یم  یها  سرعت    هک  یدر 

 .[19] بالاتر است اریآن بس سهیمحاسبه و مقا
 ر یتفس  یبرا  ریلبه تصو  لتریف  یداریپا  تیبه اهم  11و استفنز   سیهر

اشاره    ی ژگیو  یابیرد  یهاتمیبا استفاده از الگور  ریتصاو  یتوال  یبعد  سه 
آنکرده برااند.  نواح  یها  و  یحاو  ریتصو  یپوشش  و    ی های ژگیبافت 

 یهمبستگ  بر تابع خود  یگوشه و لبه مبتن  یبیساز ترکآشکار  کیمجزا، از  
ااند و نشان داده کرده  فادهاست  12یمحل  ریساز در تصاوآشکار  ن یاند که 

 
1. Kosaka 
2. Bright areas of Pixels 

3. Laplacian of Gaussian (LoG) 

4. Moreels 
5. Perona 

6. Structure from Motion 

7. Govender 
8. Pretoria 

9. Speeded-Up Robust Features 

10. Herbert 
11. Stephens 

12. Local auto-correlation function 

13. Lowe 

 .[20]دارد  یداریعملکرد پا یعیطب
و  یبرا  یروش  13لو ناوردا   14ز یمتما  یها ی ژگیاستخراج  از    15و 

مختلف   ینماها  نیقابل اعتماد ب  قی تطب  یارائه داده است که برا  ریتصاو
  سیفتکه با نام    هایژگیو  نیصحنه قابل استفاده هستند. ا  ای  ءیش  کیاز  

مریناپذاسیمق  یژگیو  لی)تبد شناخته  مق  شوند،ی(  به  و    اسینسبت 
 دگاه ید  راتییتغ  ،16ن یهستند و در برابر اعوجاج آف  اناورد  ریچرخش تصو

 . [21] باشندیمقاوم م ییروشنا راتییو تغ زینو ،یبعدسه 
  یها برالبه   عیسر  صیضرورت تشخ  ی به بررس  18دراماند و    17راستن

و  یکاربردها پردازش  جمله  از  روش پرداخته   دئو،یبلادرنگ،   ی هااند. 
با   یهای ژگیو  دی، با وجود تولSUSAN  19  و  س ی، هرسیفتموجود مانند  

نظر محاسبات  ت،یفیک برا  نهیهز  پر  ی از  و  بلادرنگ    یهستند  عملکرد 
 .[22] ستندیمناسب ن

ساز دست   یهای ژگیاستفاده از و  ی و همکارانش به بررس  20گوپتا
تشخ  یبرا دقت  پپرداخته  ایاش  صیبهبود  وجود  با   ی هاشرفتیاند. 
  یهمچنان عملکرد قابل قبول  21سازدست  یهای ژگیو  ق،یعم  یریادگی

،  اُ آر بی و سیفتساز معروف،  مقاله، از دو آشکار  نی. در ادهندی ارائه م
  سیفت  یهایژگیاستفاده شده است. و  ریاز تصاو  یژگیاستخراج و  یبرا
و جهت    اسیمق  راتییبا توجه به تغ  ریتصاو  لیتحل  یبراطور خاص  به 
کاهش    تمیاز الگور  ر، یتصو  یژگیکاهش ابعاد بردار و  ی هستند. برا  دیمف

 . [23]است  هاستفاده شد 22کننده محلی حفظ نگاشتابعاد 
  ی برا  دیجد  تمیالگور  کی،  اُ آر بی   یو همکارانش به معرف  23یروبل

توص  صیتشخ اصلپرداخته  ر،یتصاو  یهای ژگیو  فیو  این    یاند. هدف 
 سیفت  یهاتم یالگور  یو کارآمدتر برا  ترع یسر  ی نیگزیارائه جا  الگوریتم

 . [24]را حفظ کند  یحال دقت قابل قبول نیاست، که در ع SURFو 
کاربرد    ی برا   ی ژگ ی و   ص ی مختلف تشخ   ی ها تم ی الگور   ی به بررس   24ی ل 

 .[ 25] پرداخته است    یی نا ی ها با استفاده از ب ربات   ی بردار   و نقشه   ی اب ی   در مکان 
رو   25آندولفو   مونه ی س  دو  همکارانش  به  سه   ی، دی کل   کرد ی و  بعدی 

با   نوردها   خ یمر   ی اب یبهبود مکان   ی را برا  بعدی بعدی به دو دو و    بعدی سه 
س  از  اکرده   ی بررس   یبصر   ی ناوبر  ی هاستم یاستفاده  با روش   ن ی اند.  ها 

 یرا با دقت بالاتر  نورد   خ ی و جهت مر  ت ی موقع   و، ی استر   ر ی از تصاو   ی ری گ بهره 
 یها و حسگرها محاسبات حرکت چرخ   نند ما   ی سنت   ی ها نسبت به روش 

14. Distinctive features 
15. Invariant features 

16. Affine Distortion 

17. Rosten 
18. Drummond 

19. Smallest Univalue Segment Assimilating Nucleus 

20. Gupta 
21. Hand Crafted Features 

22. Locality Preserving Projection (LPP) 

23. Rublee 
24. Li 

25. Simone Andolfo 
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تخم WO+IMU)  ی نرس ی ا  شب زنند ی م   ن ی(  در   انجام   یها ی ساز ه ی .  شده 
 توانندی ها م روش   ن ی که ا   دهد ی نشان م   خ یمشابه مر   ط ی با شرا   یی ها ط ی مح 

ها  روش  ن ی کاهش دهند و ا  متر ی سانت  25را به کمتر از  ی اب ی مکان  ی خطا 
برا   ط ی شرا  مأمور  ی لازم  مح  ی علم   ی هات ی انجام  در    چالش  ی هاط ی را 

 .[ 26]   کنند ی فراهم م   دار ب ی نرم و سطوح ش   ی ها مانند خاک   ی ز ی برانگ 
همکاران   1چنگ   انگی ناوبر  و  کاربرد  مر  یبصر  یبه    خیدر 
اپرداخته  3یتیو آپورچون  2تیریاسپ  ینوردها از    نیاند.  استفاده  با  روش 
و    تیسطح، موقع  یهایژگیکردن وو دنبال  ییو شناسا  ویاستر  ریتصاو

مر بالا  نورد  خیجهت  دقت  با  شبزندی م  نیتخم  یی را  و   هایسازه ی . 
داده   یدانیم  یهاشیآزما ناوبرنشان  که  در   ژهیوبه   ،یبصر  یاند 
بالا مانند سطوح ش  یهاطیمح تأث  یها و خاک  داربیبا لغزش   رینرم، 

خطا  یتوجه   قابل کاهش  برنامه   یابینمکا  یدر  امکان  و   یزیردارد 
 . [27] کندی را فراهم م یعلم  یهات یتر مأمورو موفق  ترقیدق

الگور  نیا  در پنج  عملکرد  و  تمیمقاله،  ،  هریس  یژگیاستخراج 
بی،  سیفت،  فست آر  ناوبر  حاشیه-مرکزو    اُ  حوزه  مورد    یبصر  یدر 
  یی کارا  یابی، ارزمقاله  نیا  یقرار گرفته است. هدف اصل  سهیو مقا  یبررس

عامل در    تیموقع  نیاز نظر زمان اجرا و دقت در تخم  هاتمیالگور  نیا
داده  نیا  یبرااست.    یخارج  یهاطیمح از مجموعه  شامل    یامنظور، 

  افته ی  ساختار  یخارج  ط یمح  کیخودرو در    کیشده توسط   گرفته  ریتصاو
 استفاده شده است. 

شده است: در بخش    یدهسازمان  ذیل  صورتبه مقاله    ،ادامهدر  
پرداخته   یژگیاستخراج و  یهاتمیجامع بر الگور   یمرور  یدوم، به ارائه 

تشرشودیم به  سوم  بخش  مجموعه    شیآزما  یهاروش   قیدق  حی.  و 
 هاشیآزما  جیمورد استفاده اختصاص دارد. در بخش چهارم، نتا  یهاداده

بخش پنجم به    ت،یخواهند شد. در نها  لیحلطور کامل گزارش و تبه 
 .  پردازدیم یینها یهایریگجه یو ارائه نت هاافتهی یبندجمع

 ی ژگیو یگرهاف یآشکارسازها و توص

 ییابزارها  ن یماش  یینایدر حوزه ب  یژگیو  یگرهافیآشکارسازها و توص
معنادار   یهابخش   فیو توص  ییکه به شناسا  روند ی مهم به شمار م  اریبس

  ر یاز تصو  یابه قطعه   یژگیو  کیساده،   انی. به بکنندیکمک م  ریتصاو
مسئله خاص  کیحل  یبرا یدیاطلاعات مف  تواندیکه م شودی گفته م
مانند نقاط،    یاساده  یشامل ساختارها  توانند یم  های ژگیو  ن ی. اهدارائه د
  ی بافت  یالگوها  رینظ  یتردهیچیپ  یساختارها   یحت  ایها و  لبه  ایها   گوشه 
نقاط  نیا ییشناسا یبرا یژگیو یباشند. آشکارسازها ریدر تصو اءیو اش

که ی لدر حا  روند،یکار مبرجسته و مهم هستند به   ریکه در تصاو  یدیکل

 
1. Yang Cheng 

2. Spirit 

3. Opportunity 

 فینقاط و توص  نیاز ا  قیاستخراج اطلاعات دق  یفه یوظ  گرهافیتوص
 را بر عهده دارند. یو عدد یکم صورتبه ها آن

 ریمهم در تصو  ی دی نقاط کل   افتنیهدف    ، ی ژگ ی و   ص ی مرحله تشخ   در 
نقاط    ن ی تطابق داده شوند. ا   ز ی ن   گر ید   ر ی در تصاو  ی خوب است که بتوانند به 

و   ی د یکل  شامل  هستند؛   5هابلوب   ا ی   4ها گوشه   ر ی نظ  یی ها ی ژگ ی معمولًا 
 یرز  با   ی هابافت تفاوت   ا ی که از نظر شدت رنگ    ی نقاط   گر، ی عبارت د به 

که    شوند ی م   ف ی تعر   ی عنوان نقاط ها به اطراف خود دارند. گوشه   ی اح با نو 
 ییها الگوها که بلوب ی اند، در حال چند لبه قرار گرفته  ا ی در محل تقاطع دو 

مانند   یی ها ی ژگ ی در و   ی توجه   قابل  رات ییها تغ هستند که در آن   ر ی از تصو 
 .[ 1]  ستند یلبه ن   ا ی گوشه    ی ول   شود، ی شدت نور مشاهده م 

هر   ی برا  ، ی د ی نقاط کل  یی علاوه بر شناسا   سیفت مانند    یی هاتم ی الگور 
 گرهاف ی توص   ن ی . اکنند ی استخراج م   ز ین   گر ف ی توص   ک ی نقاط    ن یاز ا   ک ی 

فرد و با  به  منحصر   صورت به را  ی ژگی اند که هر و شده  ی طراح  ی ا گونه  به 
از مجموعه  اعداد    ی ا استفاده  ا   ف یتوص از  به فرآ  ن یکنند.   قی تطب   ند ی امر 

نقاط   یی مختلف کمک کرده و احتمال اشتباه در شناسا   ر ی در تصاو   ها ی ژگ ی و 
 شودی باعث م  ی ژگ ی و   ی گرها ف ی . استفاده از توص دهد ی مشابه را کاهش م 

مختلف، مانند   ط ی مشابه تحت شرا   ی های ژگ یو   ح ی انطباق صح  ت ی که قابل 
 .[ 18]   ابد ی بهبود   ، ی نورپرداز  رات ییچرخش و تغ   اس، یمق   رات یی تغ 

خاص خودش را دارد که لازم   بیو معا  ایمزا  یژگیآشکارساز و  هر
آن  انتخاب  در  برااست  شود.    یکاربردها  یها  گرفته  نظر  در  مختلف 

دل  یسازهاآشکار به  مناسب    یانه یبالا گز  یسرعت محاسبات  لیگوشه 
برخوردارند. در مقابل،    یکمتر  یری پذ   زیاما معمولاً از تما  ند،یآیشمار مبه 

  ص یاما سرعت تشخ  دهند،ی ارائه م  یشتریب  زیبلوب تما  یآشکارسازها
 ت یها معمولاً در موقعگوشه   ،یابیها کمتر است. از لحاظ دقت مکان آن

 راتییدقت در تغ  نیاما ا  شوند، یم  یابیها مکاناز بلوب   ترقیدق  ریتصو
  رات ییها پس از تغگوشه   گر،یعبارت د. به ابدییکاهش م  اسیبزرگ مق

مق  دیشد زاو  اسیدر  بلوب   د،ید  هیو  از  تشخکمتر  قابل  مجدد    صیها 
  تیهستند و قابل  دارتر یپا  یطیشرا نیها در چنکه بلوب   یهستند؛ در حال

 ها طیمح  یها در تمامحال، بلوب  ن یدارند. با ا  یشتریمجدد ب  صیتشخ
طور خودکار به   سیفت   تمیعنوان مثال، الگوربه   ستند؛یانتخاب ن  نیبهتر

پر  یشهر یهاط ی است که محیدر حال نیو ا ردیگی م دهیها را نادگوشه 
گوشه  به هم  یهااز  توجه هستند.  مناسب   ل،یدل  نیقابل   ن یترانتخاب 

انجام شود.    ازهایو ن  طیبا دقت و بر اساس شرا  دیبا  ی ژگیساز وآشکار
محدود  یعوامل واقع  یازهاین  ،یمحاسبات  یهاتیمانند  نوع    ،یزمان 

شده    گرفته  ریتصاو  نیحرکت )که به فاصله ب  هیخط پا  نیو همچن  طیمح
   .[1] گذارند ری انتخاب تأث نیدر ا یاشاره دارد( همگ

4. Corners 

5. Blobs 
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ها در ها و لبه گوشه   ییشناسا  یبرا  یبیروش ترک  کی  س یساز هرآشکار
 نی. اکندیعمل م  یمحل  یاست که بر اساس تابع خود همبستگ  ریتصاو

  زیکوچک، امکان تما  هیناح  کیشدت نور در    راتییتغ  لیروش با تحل
خود   سی. اگر ماترکندیتخت را فراهم م  یها و نواحها، لبهگوشه   نیب

م  یهمبستگ به   ژهیو  قداردو  نقطه  باشد،  داشته  گوشه  بزرگ  عنوان 
لبه   شود،یم  ییشناسا د  یکیها  در  و  در    یگریبزرگ  و  است  کوچک 

 .[20] کوچک هستند ژهیتخت هر دو مقدار و ینواح

 
 .[20]ی تابع خود همبستگ  یاصل یانحنا یفضا -1 شکل

Fig. 1. Principal curvature space of the autocorrelation function 

[20]. 

( فضا1شکل  همبستگ  یاصل  یانحنا  ی(  خود  نشان    یتابع  را 
برا  دهدیم گوشه   نقاط  یبندطبقه   یکه  لبهبه  نواحها،  و  تخت    یها 

بالا  ی هستند که در هر دو جهت انحنا ی ها نقاط. گوشه شودیاستفاده م
  گر،یدر جهت د  نییجهت و پا کیبالا در  یبا انحنا یها نقاطدارند، لبه

کم در هر دو جهت هستند. خطوط نازک    یبا انحنا  یطتخت نقا  ی و نواح
 ریهستند که تفاوت در مقاد  1دهنده خطوط پاسخ معادل در شکل نشان

و عملکرد    دهندی نشان م  ریپاسخ گوشه و لبه را در نقاط مختلف تصو
 . دهندیم حیتوض هایژگ یو ییرا در شناسا سیآشکارساز هر

به   س،یپاسخ هر  تابع ها گوشه   صیتشخ  یبرا  یاریعنوان معکه 
صورت به  یهمبستگ  خود  سیو رد ماتر  نانیدترم  بیاز ترک  رود،یکار مبه 
 :[20] شودی محاسبه م ریز

(1 ) R = Det − Tr2 

(2 ) Tr(M) = α + β = A + B 

(3 ) Det(M) = αβ = AB − C2 

 
1. Equivalent Response Contours 

تابع به    ن ی است. ا   ی خود همبستگ   س ی ماتر   M  معالات بالا   که در   
مقدار    ی طراح   ی ا گونه  با  گوشه  نقاط  که  است  مثبت    Rشده 

مقدار    شوند، ی م   یی شناسا  با  لبه  نواح   ی منف   Rنقاط  با    ی و  تخت 
 . R   [20 ]مقدار کوچک  
در   ی دار ی پا   تی قابل   لی دل به   سی هر   آشکارساز بالا  دقت  و 

به  گوشه   ی ابی ت ی موقع  پرکاربردتر   ی کی ها،  اعتمادتر   نی از  قابل   نی و 
ب روش  حوزه  در  به   ل ی تبد   نی ماش   یینا ی ها  و  است  در   ژه ی و شده 

رد   ی کاربردها  به  هم   یاب ی مربوط  قرار   ری تصاو   ی تراز و  استفاده  مورد 
 .[20] رد ی گ ی م 

 الگوریتم استخراج ویژگی سیفت 

س د  فت یروش  به   دیویتوسط  برا  کیتکن  کیعنوان  لو    ی قدرتمند 
ناوردا بودن    تیشده است، که قابل  یمعرف  ریتصو  یهای ژگیاستخراج و
استخراج شده با    یهای ژگیو دوران را دارد. و  اس یمق  راتیینسبت به تغ
ا از  تغ  نیاستفاده  برابر  اعوجاج آف  اس،یمق  راتییروش در  و    نیدوران، 

دیزاو  رییتغ نو  هایژگیو  نیا  نی مقاوم هستند. همچن  دیه  برابر  و   زیدر 
م  ییبالا  یداریپا  ییروشنا  راتییتغ و  قابل    توانندی دارند  شکل  به 

 زیتما  لیمختلف استفاده شوند. به دل  ریتصاو  انیتطابق م  یبرا  یاعتماد
داده   یهاگاهیرا در پا  حیصح  صیامکان تشخ  هایژگیو  نیبالا، ا  یریپذ

  فا یها او صحنه  اءیاش  ییدر شناسا  یو نقش مهم  کنندیبزرگ فراهم م
 .[21] کنندیم

 شامل چند مرحله است:  های ژگیاستخراج و یبرا  فتیس تمیالگور

مرحله،   نی: در ااسیمق  ینقاط اکسترمم در فضا  صیتشخ (1
جستجو   ریمختلف تصو  یهاو مکان   هااس یدر مق  تمیالگور

کار با استفاده از   نیکند. ا ییرا شناسا یدیتا نقاط کل کندیم
  ی نقاط  ییکه به شناسا  شودی انجام م  2ی تابع اختلاف گاوس

تغ  کندیکمک م نا  اسیمق  راتییکه نسبت به    وردا و جهت 
  رات یینسبت به تغ  هایژگ یکه و  شودی امر باعث م  نیهستند. ا

 . [21] مقاوم باشند اسیمق
  کی  د،ینقاط کاند  ییاز شناسا: پس  یدینقاط کل  یابیمکان (2

  اس یتا مکان و مق  شودی نقاط برازش داده م  نیبه ا  قیمدل دق
  ل یبه دل  ایدارند    ینییکه کنتراست پا  یشود. نقاط  نییتع  نهیبه 
مرحله    نیندارند، در ا  یکاف   یداریپا  فیضع  یالبه  یهایژگیو

 یدینقاط کل  ییبه بهبود دقت نها  ندیفرآ  نی. اشوندی حذف م
 .[21] کندیکمک م  داریپا یهای ژگیو ییو شناسا

براساس    یدی: به هر نقطه کلیدیاختصاص جهت به نقاط کل (3
چند جهت اختصاص داده    ای  کی  ریتصو  یمحل  یهاانیگراد

2. Difference of Gaussian (DoG) 
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اشودیم گونه جهت  نی.  به  م  یاها  در    شوندیمحاسبه  که 
ها و ناوردا  جهت  نیبراساس ا  اتیعمل  یتمام  یمراحل بعد

تغ به  گ  راتیینسبت  اردیدوران صورت  تضم  نی.   نیمرحله 
توص  کندیم تصو  یژگیو  یگرهاف یکه  دوران  برابر    ر یدر 

 . [21] مقاوم باشند
 یها ان ی مرحله، گراد   ن ی: در ا ی د ی نقاط کل   گر ف ی توص   جاد ی ا  (4

مق   ی محل  برا  ن یی تع   اس ی در  کل   ی شده  نقطه   ی د ی هر 
به    ی ر ی گ اندازه  ا شوندیم   ل ی تبد   گر ف ی توص   ک ی و   نی . 
 انی جهت گراد   1ی ها ستوگرام ی با استفاده از ه   گرهاف ی توص 

 و به   شوند ی ساخته م   ی دی مختلف اطراف نقطه کل   ی در نواح 
تغ شده   یطراح   یا گونه  به  نسبت  که  و   رات یی اند  شکل 

داشتن   ل ی به دل   فت ی س   ی گرها ف ی مقاوم باشند. توص   یی روشنا 
دق  برا  قی اطلاعات  اعتماد،  قابل  و   ی و  در  های ژگ ی تطابق 

 .[ 21]   مناسب هستند   ار ی داده بزرگ بس   ی ها گاه ی پا 

 

 .[21] اسیمق یدر فضا یاختلاف گاوس ریتصاو دیتول ندیفرآ -2 شکل

Fig. 2. Process of generating difference of gaussian images in 

scale space [21]. 

  2هر اکتاو  یرا برا  یاختلاف گاوس  ریتصاو  دیتول  ندیفرآ  (2)شکل  
طور مکرر  به   هیاول  ریتصو  ند،یفرآ  نی . در ادهدی نشان م  اسیمق  یاز فضا

گاوس توابع  م  یبا  مجموعه  شودی کانولوشن  تصاو  یاتا    ی فضا  ریاز 
تصاو  جادیا  اسیمق سپس،  از    ی گاوس  ر یگردد.  کسر    گری کدیمجاور 
مراحل پس از هر    نیشوند. ا  دیتول  یگاوس  اختلاف  ریتا تصاو  شوندیم

 ابد،یی دو برابر کاهش م  زان یبه م یگاوس  ریو تصو  شوندی اکتاو تکرار م
  ی ها اسیرا در مق  یدیتا نقاط کل  دهدیاجازه م  فتیس  تمیکه به الگور

 .[21] کند ییمختلف شناسا

 
1. Histograms 

2. Octave 

 
 .[21] اسیمق یدر فضا یاختلاف گاوس ریتصاو دیتول ندیفرآ -3 شکل

Fig. 3. Generation process of difference of gaussian images in 

scale space [21]. 

شکل نقاط(3)در  به   ی ،  ماکزکه   یی شناسا  ممینیم  ای  ممیعنوان 
در    3×3  ی خود در نواح  هیهمسا  26با    کسلیهر پ  سهیبا مقا  شوند، یم

نقاط    صیروش به تشخ نی. اشوندیم نیی و مجاور تع یفعل یهااسیمق
در شدت نور را    یقابل توجه   راتییو تغ  کندیکمک م  ریدر تصو  یدیکل

  فت ی س  تمیالگور  یمراحل بعد  یبرا  یدین نقاط کلی. اکندی م  ییشناسا
 ی های ژگیتا و  دهندی امکان را م  ن یا  تمیدارند و به الگور  یادیز  تیاهم

 . [21] برجسته را استخراج کند
از   ی ک ی خود به  ر ی پذ  ز ی تما  ی های ژگ ی با استفاده از و  فت ی س  تم ی الگور 

با   ها ی ژگ ی و   ن ی شده است. ا   ل ی تبد   ن ی ماش   یی نای پرکاربرد در ب   ی ها روش 
مرجع   ر ی و ابتدا از تصاو   شوند ی مختلف تطابق داده م   ر ی دقت بالا در تصاو 
با مقا شوند ی م   ره ی داده ذخ  گاه ی استخراج و در پا  یهای ژگ ی و   سه ی . سپس 

الگور   د ی جد   ر ی تصو  از  استفاده  ها تطابق   ه، ی همسا   ن یتر ک ی نزد   ی هاتم ی و 
  ،ی ط یمح   رات یی مقاومت در برابر تغ   لی به دل   این الگوریتم .  شوند ی م   یی شناسا 

پس   اءی اش   یی شناسا   یی توانا  در  در    ده یچ ی پ   ی ها نه ی زم   کوچک  تطابق  و 
برا   پر   ی هاط ی مح  شناسا   یی کاربردها  ی ازدحام،    یاب یرد   اء، یاش   یی مانند 

 . [ 21]   مناسب است   ار یبس   ی بعد   سه   ی بازساز   و حرکت  

 الگوریتم استخراج ویژگی فست 

توسعه داده شده،    4و تام دروموند   3فست که توسط ادوارد راستن  تمیالگور
بس  کی برا  عیسر  اریروش  کارآمد  در  )لبه  هاگوشه   ییشناسا  یو  ها( 

شده است.    ی بلادرنگ طراح  یکاربردها  یبرا  ژهیواست که به   ریتصاو
 .[22] کندیعمل م  یچند مرحله اصل قی روش از طر نیا

3. Edward Rosten 

4. Tom Drummond 
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  یکه شامل بررس  شودیاستفاده م  1یبندابتدا، از آزمون بخش   در
از    رهیدا  کی نقطه کاند  کسلیپ  16متشکل  اطراف  نقطه    دیدر  است. 

)معمولاً    هاکسل یپ  نیاز ا  یاگر تعداد  شودی م  ییعنوان گوشه شناسابه 
به یمتوال  کسلیپ  12 توجه (  قابل  پ  تررهیت  ایتر  روشن  یطور    کسلیاز 

ا  دیکاند شناسا  نیباشند.  به  کل  ییآزمون  و  یدینقاط   یهایژگیکه 
 . [22] کندیدارند کمک م یمشخص
  ره ی دا  کسل ی پ  16از  کسل ی سرعت، ابتدا تنها چهار پ  ش ی افزا  منظور به 

  ط ی شرا   ها کسل ی پ   ن ی . اگر ا شوند ی م   ی قرار دارند، بررس   ی که در جهات اصل 
و    شود ی عنوان گوشه در نظر گرفته نم را نداشته باشند، نقطه به   ی مشخص 

  ک ی   ان عنو به   2ه ی اول   ع ی آزمون سر   ن ی . ا ست ی ن   ها کسل ی پ   ه ی بق   ی به بررس   ی از ی ن 
 . [ 22]   شود ی عمل کرده و باعث کاهش تعداد محاسبات م   ه ی اول   لتر ی ف 

افزا  یبرا و  عملکرد  از    شیبهبود    یبرا  نیماش  یریادگیدقت، 
نقاط را  م،یدرخت تصم نی. اشودیاستفاده م  می درخت تصم کیساخت 

گوشه  به  اکندیم  یبندطبقه   گوشه  ریغ  ایعنوان  تنها   کردیرو  نی.  نه 
الگور افزا  تمیسرعت  م  دهد،یم  شیرا  باعث   تمیالگور  شودی بلکه 

 .[22] کند ییشناسا اها رگوشه  نهیبه  صورتبه 
از مرحله حذف    ،یحذف نقاط اضاف  یها، براگوشه   ییاز شناسا  پس

  ی برا  ازیتابع امت  کیمرحله،    نی. در اشودی استفاده م  3ها ممیماکز  ریغ
م محاسبه  گوشه  گوشه   شودی هر  امت  ییهاو  به    یکمتر   ازیکه  نسبت 

که تنها   کندیم  نیکار تضم  نی. اشوندی مجاور دارند، حذف م  یهاگوشه 
 . [22] بمانند  یعنوان گوشه باقمنحصر به فرد به  ونقاط برجسته 

  ییفست با سرعت و کارا  تمیکه الگور  شودی باعث م  کردیرو  نیا
برا  ییرا شناسا  ریتصو  یهابالا، گوشه  بلادرنگ    یکاربردها  ی کرده و 

 ی بردارو نقشه   یابیمکان  یهاستمیدر س  یابیو رد  دئویمانند پردازش و
 .[22] ردی( مورد استفاده قرار گSLAMهمزمان )

 

 .[22]ی بندها با استفاده از آزمون بخشگوشه یینحوه شناسا -4 شکل

Fig. 4. Corner detection method using the partitioning test [22]. 

 
1. Segment Test Criterion 

2. High-speed Test 
3. Non-maximal Suppression 

  دیدارد که با  ییهاتیفست با وجود سرعت بالا، محدود  تمیالگور
ا جمله  از  شود.  گرفته  نظر  نو  تیحساس  ها،تیمحدود  نیدر  در    زیبه 

قادر    نیرا کاهش دهد. همچن  صیدقت تشخ  تواندیاست که م  ریتصاو
  ازیتر نمناسب  یهاانتخاب گوشه   یو برا   ستیتابع پاسخ گوشه ن  دیبه تول

 . [22] است  س یپاسخ گوشه هر یریگمانند اندازه  یلیتکم یهابه روش 

 الگوریتم استخراج ویژگی اُ آر بی 

 ی ها ی ژگ ی )و   4فی فست و بر   ی ها ک ی از تکن   ی ب ی ترک   ی اُ آر ب   تم ی الگور 
به   یقو   ینر ی با   ییابتدا  فی و توص   یی منظور شناسا و مستقل( است و 

شده است. ابتدا، نقاط   ی طراح  ع ی طور مؤثر و سربه   ر ی در تصاو   ها ی ژگ ی و 
شناسا   ی د ی کل  فست  روش  از  استفاده  ف   شوندی م   ییبا  سپس   لتری و 
. پس رودی کار م نمره گوشه به   ن یانتخاب نقاط با بالاتر   یبرا   س ی هر 

 کند یمحاسبه م   ی خاص   ی ر ی گ هر نقطه جهت   ی برا   ی اُ آر ب   ،یی از شناسا 
بر   فی بر   گرفی نسبت به چرخش ناوردا باشد. سپس، توص   تمی تا الگور 

آزما  توص   های ژگ یو   ها کسل ی پ   ان ی م   ی نر ی با   یها ش ی اساس   فی را 
گرهایی را اُ آر بی توصیف   الگوریتم   این اطلاعات،  بی . با ترک کند ی م 

 ی برا   ن، ی . همچن کند که در برابر چرخش و نویز مقاوم هستندایجاد می 
 ی نر ی با   یها انتخاب تست   ی برا   ی ریادگ ی   ی ها بهبود عملکرد، از روش

 .[ 24]   کندی استفاده م   ن یی پا   یبالا و همبستگ  انس ی با وار 

 
 .[24]ی بندها با استفاده از آزمون بخشگوشه یینحوه شناسا -5 شکل

Fig. 5. Corner detection process using the segmentation test 

[24]. 

  ی هاتمیبا الگور  سهیرا در مقا  اُ آر بی  تمیعملکرد الگور  (5)شکل  
شرا  SURFو    سیفت نو  طی تحت  وجود  و  نشان    5ی گوس  زیچرخش 

 هاتمیاز الگور کیهر  یها براشکل، دقت تطابق گوشه   نی. در ادهدیم
 . [24] داده شده است شینما یکیصورت گرافبه 

4. BRIEF (Binary Robust Independent Elementary Features) 
5. Gaussian 



 
 / 46 ی نجل ی محمد س   و ،  یسرو ی ر ی نص   ی مهد   ، ی شجاع السادات   دجواد ی س 

 علوم و فناوری فضایی 
 1 شمارة،  18، دورة 1404سال 

 طیدر شرا   ی اب ی و رد   اء ی اش   ص یتشخ   ر ی نظ   یی در کاربردها  تم ی الگور   ن ی ا 
با   ی ها دستگاه   ی خصوص برا  و به   رد ی گ ی بلادرنگ مورد استفاده قرار م 

 .[ 24]   هوشمند، مناسب است   ی ها منابع محدود، مانند تلفن 

 حاشیه-الگوریتم استخراج ویژگی مركز

و   تم ی الگور    ک ی   )(CenSurE  1ه ی حاش - مرکز   ی ها ی ژگ ی استخراج 
برا  کارآمد  تصاو   ها ی ژگ ی و   یی شناسا   ی روش  به   ر ی در  که    ژه ی و است 

شده است. هدف    ی شبانه طراح   ط ی در شرا   ه ی نقل   ل ی وسا   ص ی تشخ   ی برا 
است و    اء ی اش   یی در شناسا   یی بهبود دقت و کارا   تم ی الگور   ن ی ا   ی اصل 
رو   ن ی ا   ی برا  از  و    ن ی ماش   ی ر ی ادگ ی بر    ی مبتن   ی کردها ی منظور 

 . [ 17]   کند ی استفاده م   ی قو   ی گرها ف ی توص 
 یژگ یو   یی ساختار شناسا   ک یبا استفاده از    حاشیه - الگوریتم مرکز 

روش، نقاط قابل  ن ی . در ا کند ی اطراف عمل م   ط یبر مرکز و مح   ی مبتن 

 یا گونهبه   یطراح   ن ی . ا شوندی م   یی شناسا   ر ی توجه و شاخص در تصو 

دقت   ب یترت   نی شوند و به ا   یی شناسا   یخوب مهم به   یها ی ژگ یاست که و 

شرا   ه ی نقل   ل ی وسا   ص ی تشخ  شب،   ز،ی برانگ   چالش   ی ور ن  ط ی در  مانند 

 .ابدی   شی افزا 

م به   یی گرها ف ی توص   تم، ی الگور   ن ی ا   در  توانا   روند ی کار    یی که 
تغ  مح   ی نور   رات یی تحمل  ا   ی ط ی و  دارند.  طور  به   گرها ف ی توص   ن ی را 
برا  به   ط ی شرا   ی خاص  به شده   ی ساز نه ی شبانه  در    ی که حت ی طور اند، 

ن   کم   ی ها ط ی مح  بالا شناسا   ها ی ژگ ی و   توانند ی م   ز ی نور  با دقت    یی را 
 . [ 17]   کنند 

درباره    ی ک ی  جالب  نکات  مرکز از  از حاشیه - الگوریتم  استفاده   ،
ماش ی  بند دسته   یها تم ی الگور  پشت   ی ها ن یمانند  (  SVM)   2بانی بردار 

ا  شناسا   ها تم ی الگور   ن ی است.  طبقه   یی در   هی نقل   ل ی وسا   ق یدق   ی بند و 
 ده ی چی پ   ط یرا در شرا   تم ی عملکرد الگور   توانندی دارند و م   ینقش مهم 

 . [ 17]  بهبود بخشند 
ناح   ه ی حاش - مرکز   تم ی الگور  تصو   ی مرکز   ه ی ابتدا  را    ر ی در 

را با شدت نور در نواح   یی شناسا  اطراف    ی کرده و شدت نور در آن 
ا کند ی م   سه ی مقا  شناسا   سه ی مقا   ن ی .  کمک    یی به  اکسترمم  نقاط 

به ی طور به   کند، ی م  مرکز  در  بالاتر  نور  شدت  با  نقاط  عنوان   که 
 بالقوه( و نقاط با شدت نور کمتر در مرکز به   ی ها )گوشه   مم ی ماکز 

م  برا شوند ی م   یی شناسا   مم ی ن ی عنوان  ب   ی .  از    تم ی الگور   شتر، ی دقت 
که امکان    کند ی متفاوت استفاده م   ی ها مرکز و اطراف با اندازه   ی نواح 
 . [ 17]   آورد ی را فراهم م   تر ق ی دق   ی ها ی ژگ ی و   ص ی تشخ 

 
1. Center Surround Extrema 
2. Support Vector Machine 

 
 .[17] هایژگیو یی( در شناساLoG) یاز گوس  نیاپراتور لاپلاس -6 شکل

Fig. 6. Laplacian of gaussian (log) operator for feature detection 

[17]. 

 
 .[17] (LoG) یاز گوس نی پاسخ با استفاده از اپراتور لاپلاس -7 شکل

Fig. 7. Response using the laplacian of gaussian (log) operator 

[17]. 

  کشد یم  ریتصورا به   یورود  گنالی( سa، بخش الف )7شکل    در
(، اپراتور  b)ب  اعمال اپراتور است. در بخش    ی برا  هیداده اول  گرانیکه نما
گوس  نیلاپلاس م  شینما  یاز  برا  شودیداده  نقاط    ییشناسا  یکه 

(  c)ج  بخش    ت،ی. در نهاشودیاستفاده م  یورود  گنالیاکسترمم در س
به  اعم  دستپاسخ  از  را    یورود  گنالیس  ی بر رو  LoGاپراتور    الآمده 
  ی مهم   یها یژگیو و  یدیدهنده نقاط کلپاسخ نشان  نی. ادهدینشان م

 خواهد بود.   دیمف  اریبس  ریدر تصاو  هایژگیو و  اءیاش  ییاست که در شناسا

 ساختار الگوریتم ناوبری بصری

  ی ژگ ی مختلف استخراج و   تم ی پنج الگور   سه ی عملکرد و مقا   ی مقاله به بررس   ن ی ا 
  ، 3کیتی شده از مجموعه استفاده   ی ها . داده پردازد ی م   ی بصر   ی در حوزه ناوبر 

  نصب   ی ن ی با وضوح بالا است که توسط دورب   د ی و سف   اه ی س   ر ی تصو   150شامل  
  ی ورود   نوان ع ها به داده   ن ی اند. ا متحرک ثبت شده   ی خودرو   ک ی   ی شده بر رو 

 اند. کار رفته به   ی شنهاد ی پ   ی ها تم ی الگور   ی اب ی ارز   ی برا 

3. KITTI 
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 .الگوریتم  یابیمورد استفاده در ارز یریتصو یهااز داده یا نمونه -8 شکل

Fig. 8. Sample of image data used for algorithm evaluation. 

 
 .یبصر یناوبر تمیالگور یسازادهیپ ندیفرآ یفلوچارت کل -9 شکل

Fig. 9. Overall flowchart of the visual navigation algorithm 

implementation process. 

 ون یبراسیو كال پردازش ش یمرحله پ

و   ش ی افزا   ی برا  استخراج  صحت  و    ی ورود   ر ی تصاو   ها، ی ژگ ی دقت 
  ی شعاع   ی ها شامل حذف اعوجاج   ند ی فرآ   ن ی . ا شوند ی م   بره ی ابتدا کال 

  ت ی اهم   ون ی براس ی است. مرحله کال   ر ی تصو   ت ی ف ی از لنز و بهبود ک   ی ناش 
الگور   ی اد ی ز  دقت  چون  ک   ها تم ی دارد،    ی ورود   ر ی تصاو   ت ی ف ی به 

ماتر   ی بستگ  پارامترها   ون ی براس ی کال   س ی دارد.    ی اصل   ی شامل 
کانون   ن، ی دورب  فاصله  اصل   ، ی مانند  سنسور    ر ی تصو   ی نقطه  اندازه  و 

 شده است.   م ی دقت تنظ به 

 
1. Optical Flow 

2. Lucas-Kanade 

و محاسبه    یژگیاستخراج و یهاتمیالگور  یاجرا

 ی تیموقع راتییتغ

 حاشیه-مرکز،  سیفت،  فست،  هریس  یهاتمیالگور  ون،یبراسیپس از کال
بی و   آر  متوالبه   اُ  ا  ریتصاو  ی رو  یطور  مرحله،    ن یاعمال شدند. هدف 

  ی هر نقطه برامربوط به   یگرهافیتوص  دیو تول  یدینقاط کل  ییشناسا
 است.  یبعد یهااستفاده در پردازش

جریان  از روش    ،یمتوال  یها م یفر  نیب  یدینقاط کل  ی ابیرد  یبرا
گرفته کار به  زین 2کانایده -لوکاس تمیاستفاده شده است و الگور 1اپتیکی

محاسبه شود.    یمتوال  ریدو تصو  نیب  یدینقاط کل  یتیموقع  رات ییشد تا تغ
تخم  ندیفرآ  نیا فضا  ن یامکان  در  نقاط  فراهم    یبعدسه   یحرکت  را 
 . کندیکمک م تیموقع نیو به بهبود دقت در تخم کندیم

 هاتمیعملکرد الگور ی ابیمحاسبه خطا و ارز

الگور   ی اب ی ارز   منظور به  و   ی هاتم ی عملکرد  باز  ، یژگ ی استخراج   خطای 
 تی موقع   ان ی م   ی خطا به تفاوت هندس  ن ی محاسبه شد. ا   3نمایی هندسی

 شده   ی ر ی گ و نقطه اندازه   تمی الگور   ی ها توسط داده   شدهی  ن ی ب ش ینقطه پ 
واقع  روی مجموعه   4تی در  بر  الگوریتم  هر  دارد.  از اشاره  یکسان  ای 

بررسی  این معیار  از  استفاده  با  آن  نتایج  اجرا شده و  تصاویر ورودی 
 .شده است

 نتایج

  ی قبل   ی ها که در بخش   ی ژگ ی استخراج و   تم ی مقاله، پنج الگور   ن ی در ا 
برا   ی معرف  رو   ی اب ی ارز   ی شدند،  بر  از    ی ا مجموعه   ی عملکردشان 
  ن ی ا   ی شدند. هدف اصل   ی بررس   کیتی   ی ها شده از داده   ثبت   ر ی تصاو 

مانند    ی مختلف   ی ها از جنبه   ها تم ی الگور   ن ی ا   سه ی و مقا   ل ی تحل   ی اب ی ارز 
موقع  زم   ی چرخش   ی خطاها   ، ی ت ی دقت  در  اجرا  زمان    ی ناوبر   نه ی و 

 بود.   ی بصر 
مقا  (10)شکل   توسط    شده  دیتول  ینیتخم  یرهایمس  سهیبه 

،  Harris  ،FAST  ،SIFTشامل    ،یژگیمختلف استخراج و  یهاتمیالگور
CenSurE    وORB  در مختصات ،X  ،Y    وZ  ر یمس  ن،ی. همچنپردازدیم  

 نیدقت ا  یبررس  یبرا  یابیارز  یعنوان مبنا( به Ground Truth)  یواقع
موجود   یهاتفاوت   یخوببه   سهین مقایاستفاده شده است. ا  هاتمیالگور

الگور هر  عملکرد  و  دقت  تطب  تمیدر  در  مس  ینیتخم  ریمس  قیرا   ر یبا 
 دهد ی م شینما یواقع

3. Reprojection Error 
4. Ground Truth 
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 .Zو    X  ،Yدر مختصات    ها تم ی الگور   ی خروج  ی بعد سه   ی رها ی مس  سه ی مقا  - 10شکل 

Fig. 10. Comparison of three-dimensional trajectories of 

algorithm outputs in X, Y, and Z coordinates. 

الگور  ی ابیارز  یبرا و  یهاتم یعملکرد    رینظ  ییارهایمع  ،ی ژگیاستخراج 
در نظر گرفته شده است.    Zو    X  ،Y  یدر سه محور اصل  یتیموقع  یخطا

م  ارهایمع  نیا امکان  ما  الگور  دهندی به  هر  دقت  تع  تمیتا  در    نییرا 
  ی ابیارز  ن یا  جی. نتامیکن  یبررس   یبعدسه   یدر فضا  یدینقاط کل  تیموقع

 زان یدهنده مارائه شده است که نشان   (13)و    (12)،  (11)  یهادر شکل 
مس مس  هاتمیالگور  ینیتخم  یرهایتطابق  محورها   یواقع  ریبا    ی در 

ا هستند.  به شکل   نیمختلف  عملکرد    یهاتفاوت   یخوبها  در  موجود 
 .دهندیم  شینما یتیعد موقعرا در بُ هاتمیالگور

(  ψ) اوی( و θ) چی(، پϕرول ) یایدر زوا یچرخش یخطاها ن،یبر ا علاوه
  نیدر نظر گرفته شده است. ا  یاب یارز  یبرا  یگرید  اریعنوان معبه   زین

ب تخم  هاتم یالگور  ییتوانا  انگریخطاها  دورب  قیدق  نیدر  و   نیحرکات 
 ها ی ابیزار  نیمربوط به ا  جینسبت به صحنه هستند. نتا  یاه یزاو  راتییتغ

تفاوت در دقت    (16)و    (15)،  (14)  یهادر شکل  آورده شده است که 
 . سازدیم انینما یحرکت  یایزوا نیرا در تخم هاتمیالگور

 
امتداد محور    -11  شکل الگوریتم  Xمقایسه خطای موقعیت در  های مختلف  برای 

 .استخراج ویژگی

Fig. 11. Comparison of position error along the X-axis for 

different feature extraction algorithms. 

 
امتداد محور    -12  شکل الگوریتم  Yمقایسه خطای موقعیت در  های مختلف  برای 

 .استخراج ویژگی

Fig. 12. Comparison of position error along the Y-axis for 

different feature extraction algorithms. 

 
امتداد محور    -13  شکل الگوریتم  Zمقایسه خطای موقعیت در  های مختلف  برای 

 .استخراج ویژگی

Fig. 13. Comparison of position error along the Z-axis for 

different feature extraction algorithms. 

 

 .یژگیاستخراج و یهاتمیدر الگور ϕ هیزاو یخطا سهینمودار مقا-14 شکل

Fig. 14. Comparison chart of angle error ϕ in feature extraction 

algorithms. 
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 .یژگیاستخراج و یهاتمیدر الگور θ هیزاو یخطا سهینمودار مقا -15 شکل

Fig. 15. Comparison chart of angle error θ in feature extraction 

algorithms. 

 
 .یژگ یاستخراج و یهاتمیدر الگور ψ هیزاو یخطا سهینمودار مقا -16 شکل

Fig. 16. Comparison chart of angle error ψ in feature extraction 

algorithms. 

پ همان  نمودارها    تر ش ی طور که    ش ی نما   ی ک ی گراف   صورت به در 
  ی ژگ ی استخراج و   ی ها تم ی داده شد، اطلاعات مرتبط با عملکرد الگور 

ز  جداول  عدد به   ر ی در  است. جدول    ی صورت  شده    ر ی مقاد   ( 1) ارائه 
را نشان    Zو    X  ،Yدر سه محور    ها تم ی الگور   ی ت ی موقع   ی خطا   ن ی انگ ی م 
 . دهد ی م 

، ϕ)رول    یاهیزاو  یخطاها  نیانگیم  (2)جدول    ب،یترت  نیهمبه 

را در برآورد حرکات   هاتمیو عملکرد الگور  دهدی ( را ارائه مψ  اویو    θ  چیپ

 . دهدی نسبت به صحنه نشان م نیدورب یاهیزاو

ا  علاوه کل  (3)جدول    ن،یبر  پردازش  زمان  هر   یمدت  زمان  و 
 یکه اطلاعات عدد  دهدیمختلف را نشان م  یهاتمیالگور  یمرحله برا

الگور با سرعت پردازش  ارائه کرده و مع  ها تم یمرتبط  ارزشمند    یاریرا 
به آن   ییکارا  سهیمقا  یبرا مها  ارودی شمار  در    ژهیوبه   جینتا  نی. 

جا  یکاربردها و  یی بلادرنگ،  به که سرعت  اهمدقت    ت یطور همزمان 
 . کنندی م فایا یدیدارند، نقش کل

 Z.و  X ،Yهای استخراج ویژگی در راستاهای میانگین خطای الگوریتم -1جدول 

Table 1. Average error of feature extraction algorithms in the 

X, Y, and Z directions. 

Average X 

error (m) 

Average Y 

error (m) 

Average Z 

error (m) 
Algorithm 

5.99 1.55 37.28 Harris 

8.11 1.47 38.16 SIFT 

7.37 1.53 36.49 FAST 

8.14 1.51 39.21 ORB 

7.93 1.47 39.35 CenSurE 

راد  ایزوا   یخطا  نیانگ یم  -2جدول   حسب  تحل  انیبر  اساس    ی هاتمیالگور  لیبر 

 .یژگیاستخراج و

Table 2. Average angle errors in radians based on the analysis 

of feature extraction algorithms. 

Average 

Roll angle 

error (ϕ) 

(Rad) 

Average 

Pitch angle 

error (θ) 

(Rad) 

Average 

Yaw angle 

error (ψ) 

(Rad) 

Algorithm 

0.03084 0.02607 0.02933 Harris 

0.04226 0.02551 0.03683 SIFT 

0.06591 0.02628 0.05858 FAST 

0.04177 0.02469 0.03798 ORB 

0.03798 0.02312 0.03862 CenSurE 

زمان  -3جدول و  پردازش    مدت  برا زمان  کل  مرحله    استخراج   یهاتمیالگور  یهر 

 .یژگیو

Table 3. Total processing time and time per stage for feature 

extraction algorithms. 

Total execution 

time (seconds) 

Execution time 

per stage 

(seconds) 
Algorithm 

13.32 0.12 Harris 

23.87 0.21 SIFT 

9.71 0.10 FAST 

11.74 0.29 ORB 

2.75 0.03 CenSurE 
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 ( جدول  نشان    ی ت ی موقع   ی خطاها   ن ی انگ ی م   ی بررس (  1طبق 
الگور   دهد ی م  خطاها هریس    تم ی که  محور    5.99  ی با  در  و    Xمتر 

  ی در راستا   ت ی موقع   ن ی در تخم   ی ق ی ، عملکرد دق Yمتر در محور    1.55
متر در    36.49  ی با خطا فست    تم ی الگور   گر، ی د   ی سطح دارد. از سو 

ارائه    مق ع   ی در راستا   ت ی موقع   ن ی در تخم   ی ، عملکرد برتر Zمحور  
چه در    ، اگر حاشیه - مرکز   و بی    اُ آر   مانند   ها، تم ی الگور   ر ی . سا دهد ی م 

اما در محورها   ک ی نزد هریس    به   Yمحور   دقت    Zو    X  ی هستند، 
 دارند.   ی کمتر 

جدول   بررس ( 2) طبق  م ن   ی حرکت   ی ا ی زوا   ی ،  که    دهد ی شان 
مورد    ی ها تم ی الگور   ن ی عملکرد را در ب   ن ی تر ق ی دق   هریس   تم ی الگور 
  0.03084  ی خطاها   ن ی انگ ی با م   تم ی الگور   ن ی . ا دهد ی ارائه م   ی بررس 

زاو   درجه(   1.767)   ان ی راد    1.494)   ان ی راد   0.02607،  رول   ه ی در 
،  یاو   ه ی زاو   ر د   درجه(   1.68)  ان ی راد  0.02933و   پیچ   ه ی در زاو  درجه( 

بالا  تخم   ی دقت  در  را  زاو   ن ی خود  نشان    ی خوب به   ی ا ه ی حرکات 
 . دهد ی م 

 ه ی در زاو   ژه یو به   ی توجهعملکرد قابل   زی ن   حاشیه- مرکز   تم ی الگور 
. علاوه بر دهد ی از خود ارائه م  ان یراد   0.02312  یخطا   نی با کمتر   پیچ 

 یاو( و  ان ی راد   0.03798)   رول   ی ا ی در زوا   تم ی الگور   ن ی ا   ی خطاها   ن، ی ا 
قبول قرار دارند، که آن را   قابل  ی ادر محدوده   زی ( ن ان ی راد   0.03862) 

 لی بالا تبد   یا ه ی دقت زاوبه   از ی با ن   یی کاربردها   ی مناسب برا   ی ا نهی به گز 
الگور   در   .کند ی م  زوا   فست  تمی مقابل،   ی با خطاها   یاوو    رول   ی ا ی در 

. دهدی عملکرد را نشان م   ن ی تر ف یضع   ان ی راد   0.05858و    0.06591
به  انی راد   0.02628  یبا خطا   تم ی الگور   نی ، ا پیچ  هی حال، در زاو  ن ی با ا 

قابل   ک ی نزد  حاشیه - مرکز و    الگوریتم هریس  و عملکرد   یقبول   بوده 
 .دهد ی ارائه م

که نقاط    دهندی امکان را م  نیبه ما ا  های ابیارز  نیا  ،یکل  طوربه 
خاص   یازهایکرده و بر اساس ن  ییرا شناسا  تمیقوت و ضعف هر الگور

بهتر کاربرد،  انتخاب کن  نهیگز  نیهر  نتامیرا  ا  دستبه   جی.  از    نیآمده 
و    یبصر  یناوبر  یهاستمیس  ییبه بهبود دقت و کارا  تواندیم  هایابیارز
 . دیمرتبط کمک نما یر کاربردهایسا

 گیرینتیجه

و زمان پردازش،    یاه یزاو  ،یتیموقع  یجامع خطاها  ی ابیمقاله با ارز  نیا
الگور و  یهاتمیعملکرد  کارا  یژگ یاستخراج  و  دقت  بهبود  در    یی را 

مطالعه با روشن    نیا  جیکرده است. نتا  لیتحل  یبصر  یناوبر  یهاستمیس
  ی منسجم و کاربرد  یچارچوب  تم،یساختن نقاط قوت و ضعف هر الگور

مناسب   یبرا گزیترانتخاب  اولو  نهین  و  الزامات  اساس  هر   یهات یبر 
 .دهدی کاربرد ارائه م

در هر    ه ی ثان   0.03  پردازش زمان  مدت  با    حاشیه - الگوریتم مرکز 
است و    شده   ی بررس   ی ها روش   ان ی در م   تم ی الگور   ن ی تر ع ی سر   ، مرحله 

محسوب    ی بلادرنگ انتخاب مناسب   ی کاربردها   ی برا   خاطر   ن ی هم به 
ا شود ی م  تخم   تم ی الگور   ن ی .  عملکرد    ی بعد   دو   ی ها ت ی موقع   ن ی در 

را    Yو    X  ی در راستاها   1.47و    7.93  ی خطا   ن ی انگ ی دارد و م   ی خوب 
  ی در راستا  39.35  ی خطا   ن ی انگ ی حال، م   ن ی به ثبت رسانده است. با ا 

Z   م تخم   دهد ی نشان  در  دقت    ن ی که  به  عمق  نسبت  کمتری 
 دارد.   های دیگر الگوریتم 
در  ه ی ثان 0.12  پردازش  زمان مدت  با  الگوریتم هریس مقابل،  در 

مرحله، کندتر   هر  زوا   یعملکرد  برآورد  در  اما  و چرخش   یا ی دارد  ی 
موقعیتی  الگوریتم   تر قی دق   ار ی بس   همچنین  سایر  به  عمل ها  نسبت 

دارد،   ت ی که دقت بر سرعت ارجح   یی کاربردها   ی که آن را برا   ، کند ی م 
 .کند ی مناسب م

فستالگوریتم ارائه    نیب  ی تعادل  سیفتو    های  سرعت  و  دقت 
ادهندیم الگور  نی.  شرا  تم،یدو  به    یبرا  یمناسب  یهانه یگز  ط،یبسته 

 هستند.  یبیترک یکاربردها
  در هر مرحله  هیثان  0.29  پردازشزمان  مدت  با    الگوریتم اُ آر بی

 یدر راستا  39.21  یخطا  نیانگیحال، م   نیدارد. با ا  یعملکرد متوسط

Z  و ممکن است    ستین  قیعمق چندان دق  نیکه در تخم  دهدینشان م

مناسب  دقت بالای در راستای ذکر شده دارند،  که نیاز به   یکاربردها  یبرا

  سهیدر مقا  اُ آر بی   یچرخشزوایا    یخطاهامیانگین    ن، ینباشد. علاوه بر ا

 ر یتأث  یبر دقت کل  تواندیاست که م  شتریب  گرید  یهاتمیالگور  یبا برخ

 بگذارد. 

 یازهایمناسب به ن  تمیکه انتخاب الگور  دهدی نشان م  جینتا  نیا
بستگ کاربرد  هر  برا  یخاص  الگوریتم  بلادرنگ،    یکاربردها  ی دارد. 

است، در    آلدهیا  یانه یپردازش گز  یسرعت بالا  لیبه دل  حاشیه-مرکز
و    ا یخود در برآورد زوا  یواسطه دقت بالابه   الگوریتم هریس که    یحال

  یانتخاب بهتر  د،دار  تیکه دقت بر سرعت ارجح  یموارد  یبرا  موقعیت
بود. همچن هستند   ییهانه یگز  سیفت و    های فستالگوریتم  ن، یخواهد 

مختلف   ط یو در شرا  دهندی از سرعت و دقت ارائه م  یمناسب  بیکه ترک
نها  دیمف  توانندیم م  یابیارز  ن یا  ت،یباشند. در  تعادل    دهدینشان  که 
دارد و    یبصر  یناوبر  یهاستمیدر س  یدقت و سرعت نقش مهم  انیم

  ها ستمیس  نیو دقت ا ییبر کارا یمیقمست ر یتأث تمیانتخاب درست الگور
 خواهد داشت 
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Due to its effectiveness and practicality, the proportional-integral-derivative 

(PID) controller remains a cornerstone of industrial control systems. The 

precise tuning of controller parameters significantly impacts system 

dynamics, influencing key performance metrics such as rise time, settling 

time, overshoot, stability, and steady-state error. While conventional 

methods effectively tune PID parameters in linear systems, they are 

inadequate for nonlinear processes due to the complexity of dynamic 

equations. This study proposes applying the particle swarm optimization 

(PSO) algorithm for tuning PID controller parameters in a three-degree-of-

freedom satellite attitude simulator. The simulator incorporates reaction 

wheel actuators for attitude control, providing a robust platform for 

implementing control algorithms and optimizing onboard computational 

processes. The PSO-based optimization algorithm was executed for various 

performance criterion functions, demonstrating advantages such as rapid 

convergence to optimal values and straightforward implementation in 

nonlinear control systems. PID parameters derived from the conventional 

Ziegler-Nichols method were also applied to the simulator to benchmark the 

nonlinear optimization performance. Experimental results comparing 

different PID parameter sets were analyzed based on time response 

characteristics during a predefined maneuver. The comparative analysis 

identified the optimal PID parameters, which were subsequently 

implemented for enhanced simulator performance. 
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  PIDکنترلر 

 سازی انبوه ذرات الگوریتم بهینه

 

طور کنترلر به   بیضرا  میاست. تنظ  يکنترل صنعت  یابزارها  نیتریو کاربرد  نیتری ادیاز بن  يكی  PIDکنترلر   
 یيارهایمع  یسازنهیکنترلر سبب به  بیضرا  نهیبه  می. تنظگذارديم  ری تأث  ستمیس  يكینامیبر عملكرد د  میمستق

. تنظیم ضرایب کنترلر شودي م ائمحالت د  ی و کاهش خطا  یداریزمان صعود، زمان نشست، فراجهش، پا  رینظ
PID  ی ندها یقابل انجام است. اما در فرا  يبه سادگ  كیهای کلاساز روش  یر یگهای خطي با بهرهبرای سیستم  

سازی  برای بهینه   كیهای کلاسگیری از روشبهره  نیسیستم پیچیده است. بنابرا  يكینامیمعادلات د  ،يرخطیغ
سازی  بهینه  . در این مقاله، روش ستین  ریمطلوب، امكان پذ  هایخصهبه مش  يابیو دست  ستمیس  یپارامترها

و کنترل   نییتع  سازهیشده است. شب  شنهادیساز ماهواره پشبیه  PIDضرایب کنترلر    میتنظ  یانبوه ذرات برا
 ی بستر  ت، یو کنترل وضع  نییتع  سازه یالعملي است. پلتفرم شبعملگرهای چرخ عكس   ی وضعیت ماهواره دارا

به  يکنترل  یهاتم یالگور  یسازاده یپ  ی برامناسب   بر رو   وتریکامپ  یبر رو   یسازنهیو  است.    ینصب شده  آن 
از مزا  یشنهادیپ  یسازنهیبه  تمیالگور است.  اجرا شده  معیار مختلف  توابع  ازای    ، یشنهادیپ  تمیالگور  یایبه 

  سه یمقا ی. علاوه بر این، براتاس  سازه یشب ستمیس  یبرا یسازاده یو سهولت پ نهیبه ریبه مقاد عیسر یيهمگرا
دست آمده و بر روی پلتفرم ه نیز ب  ك یضرایب کنترلر به ازای روش متداول و کلاس  ،يرخطیغ  یسازنهیبه  جینتا

بر روی   PIDسازی ضرایب مختلف کنترلر  های عملي حاصل از پیاده ساز اعمال شده است. نتایج آزمایش شبیه
های پاسخ زماني حاصله  است. مقایسه صورت گرفته بر اساس مشخصه   هساز ماهواره با یكدیگر مقایسه شدشبیه

ساز و به ازای یك مانور مشخص صورت گرفته است. در نهایت بر اساس مقایسه صورت گرفته، ضرایب  از شبیه 
 ساز انتخاب شده و مورد استفاده قرار گرفته است.برای شبیه PIDبهینه کنترلر 
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 اختصارات علائم و  

 H چرخای تكانه زاویه 

 I لختي دوراني ماتریس 

,𝑘𝑝 های کنترلي بهره 𝑘𝐷, 𝐾, 𝐷 

 mg وزن پلتفرم

 q هاکواترنیون 

 𝒓𝒛 فاصله عمودی مرکز جرم و مرکز هندسي 

 t زمان

 T گشتاور کنترلي 

,𝜑 زوایای وضعیت پلتفرم  𝜃, 𝜓 

 𝛚 ای پلتفرمسرعت زاویه 

 مقدمه

و  مختلف   ی ها مستلزم انجام تست  یيستم فضا ی ك س ی شدن   ي ات ی عمل 
افته ی ع ی ستم تجم ی ن س ی ها و همچن ستم ی رس ی ك از ز ی هر    ی برا   يمتنوع 
از  ی نتا   است.  حاصل  مثبت  تستج  اساس  ي نی زم   ی ها انجام   بر 
، آن   ی ها ستم ی رس ی و ز   یي ستم فضا یك س ی مختلف عملكرد    ی وها ی سنار 
زیرسیستم تعیین و دهد. يد م ی شدن آن را نو  ي اتی نان عمل یت اطم ی قابل 

که   مهم آن است  ی ها ستم ی رس ی از ز  يك یز  یماهواره ن کنترل وضعیت  
آن صح بدون  انجام  امكان  بود. ی م ماموریت  ح  ی ،  نخواهد   یبرا   سر 

تست ت،  ی ن و کنترل وضع یی ستم تع ی رس ی نان از صحت عملكرد ز ی اطم 
ن ی ا  ی برا ر است.  ی پذ ت امكان ی ك به واقع ی ط نزد ی آن در شرا   ي ابی و ارز 

 یيهوا   یها اتاقان ی ت بر اساس  ی ن و کنترل وضع یی ساز تعه ی منظور، شب 
شده   يطراح  ساخته  ا   و  تست،ی است.  بستر  شرا ی ا امكان    ن  ط یجاد 

ن ی د را با کمتر ی آزادانه و بدون ق   ين حرکت چرخش ی و همچن   يوزن ي ب 
م  فراهم  ا   کند.ي اصطكاک  بر  سنسورها   ی ر یگ بهره ن،  ی علاوه   ی از 

وضع یی تع  عملگرها ین  همچن   ي العمل عكس   چرخ   ی ت،  وتر ی کامپ ن  ی و 
 ي مختلف کنترل   ی ها تم ی الگور   ی ساز اده ی امكان پ   ، آن  ی ه شده بر رو ی تعب 

کامپ  است.  آورده  فراهم  رو یرا  بر  ت ی قابل   ساز،ه ی شب   یوتر نصب شده 
را دا اطلاعات سنسورها و پردازش آن   ی آور جمع  رد. قانون کنترل ها 
PID   ن ی فرام مورد  عملگرهای ن  جهت   را  يالعمل عكس  چرخ   ی از 
 کند. ي اعمال م  ط مطلوبیبه شرا  ي اب ی دست 

شبیه  تجهیزات  سازدر  از  کاربری  نوع  حسب  بر  ماهواره  های 
استفاده مي  از سیستم مختلفي  و عملگرها و حسگرهای مختلفي  شود 

استفاده  شوند.  مي ساز نصب  تعیین و کنترل وضعیت ماهواره روی شبیه 
تجه  شبیاز  در  مختلف  بررسماهواره    یهاسازه یزات  عملكرد   يامكان 

و    ي و از آن در بهبود طراح  سازديسر م یمط مختلف را  یماهواره در شرا

،  هاسازه ی، استفاده از شبيطور کلبه  .کرد  استفادهتوان  يمعملكرد ماهواره  
و کاهش    یيکارا  شیبهبود عملكرد ماهواره، کاهش خطرات ممكن، افزا

عمل  یهانهیهز و  توسعه  به  میمربوط  ممكن  را  ماهواره  کند.  يات 
ایهمچن به  ین،  امر  و کارشناسان فضان  م  یيمهندسان  تا ي اجازه  دهد 

را قبل از ارسال    يط واقعیشراممكن در    یهااز مشكلات و چالش   يبرخ
از د  ي طراحرا  مناسب    یرند و راهكارهایماهواره در نظر بگ گر  یکنند. 

از شب  یایمزا ارتقا  یسازهیاستفاده  و  آموزش  امكان  سطح    یماهواره، 
ت ماهواره  یوضع  ينیبشیش دقت در پی، افزایيکارکنان فضا  يدانش فن

هز کاهش  و  آن،  عمر  طول  آزما  یهانه یدر  و  تست  به  ش  یمربوط 
 .زات ماهواره استیتجه 

متداول  يكی  PIDکنترلر   کنترلیتراز  در    یهارن  استفاده  مورد 
دارد که   یل متعددین کنترلرها دلایت ایرود. محبوبيشمار مصنعت به 

و   ستمیس  یط کاریاز شرا  يعیعملكرد خوب در محدوده وسبه  توان يم
ن کنترلرها، عدم وجود  یب مهم ای. اما ع [1]اشاره کرد  هاآن با  کار    يسادگ

برای موثر  روش  ایتنظ  ی ك  استیم  کنترلرها  با  یا  .[ 2]  ن  موضوع  ن 
 ی هاکرده و استفاده از روش   یيستم، خودنمایك سینامیده شدن دیچیپ

  PIDب کنترلر  یم ضرایحل مساله تنظ  یراهگشا  ،كیو کلاس  يلیتحل
بود. از  یرو  ر،یاخ   یهادر سالن  یبنابرا  نخواهد  استفاده   ی هاروشكرد 
توان به  ي ماست.    افتهیگسترش    PID  یپارامترها  میتنظ یهوشمند برا

د  تمیالگور ،  [5,  4]ينوسیس  نوسیکس  تمیالگور  ، [3]  لیفرانسیتكامل 
 يکلون  تمیالگور،  [7]گل  يافشانگردهتم  یالگور،  [6]تابکرم شب  تمیالگور

 تم یالگور،  [10]یگرگ خاکستر  یسازنه ی، به [9,  8]يمصنوع  یزنبورها
آب  یسازنهیبه و  ،  [11]كیژنت کرد.    [12]موج  ااشاره  بر  ن  یعلاوه 

حها،  روش هوشمند  رفتار  مسائل    یگشاراهز  ین  واناتیمطالعه  حل 
م  یسازنهیبه  که  است  ،  [13]نهنگ  یسازنهیبه   تمیالگور  تواني شده 

، [15]ی گرگ خاکسترساز  نهیبه ،  [14]  يساز مهاجرت ماهنهیبه   تمیالگور
الگور[16]  يمصنوع  یزنبورها  يکلون  تمیالگور   و   [17]  خفاش  تمی، 

 را نام برد. [18]انبوه ذرات  یسازنهیبه 
ساز ه ی شب   ی برا  نه ی کنترل به   یاستراتژ  ك ی بر توسعه   [ 19]در مرجع  

 ن کار،ی از ا   متمرکز است. هدف   ي العملعكس چرخ    ي تحت خراب   ماهواره 
کنترل  ی ها ی ورود   ی ساز نه ی با به   ماهواره و کارآمد    دار ی از مانور پا   نان ی اطم 

خراب  گرفتن  نظر  در  است. چرخ   ي و  دق،  ی ساز ه ی شب   ج ی نتا   ها    قی کنترل 
، مشكل [ 20] . در مرجع کند ي م   د یی تأ را  ها  چرخ   ي خراب   رغم ي عل   ت ی وضع 

بررس   ود ی ق تحت    ماهواره ساز  ه ی کنترل شب  تكانه  و  است.    ه شد   ي گشتاور 
از  ی ا   ی برا  منظور  غ   ی استراتژ   ك ی ن  از    نان ی اطم   ی برا   ي رخطی کنترل 

 كردی رو  ن ی است. ا بهره گرفته شده    ي ك ی زی ف   ود ی ق   لحاظ مطلوب با   عملكرد 
از   استفاده  غ   ی ها روش با  در   ی های ورود  ، ي رخط ی کنترل  را  کنترل 

تنظ   ی هامحدوده  نتا  ی های ساز ه ی. شب کند ي م   م یمجاز  ج ی صورت گرفته، 
 تی با رعا   ق ی دق   ت ی وضع به کنترل    ي ابی در دست  ا کنترل ر   ی استراتژ از    ی د ی مف 
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 كی   ی و اجرا   ي به طراح   [ 21] . مرجع دهد ي گشتاور و تكانه نشان م   ود ی ق 
رو ت  ی وضع کنترل    تم ی الگور  بر  محوره ه ی شب   ك ی   ی ماهواره  سه  ساز 

کنترل   ی و کارآمد برا   ی کنترل قو   ی استراتژ   ك ی پردازد. هدف توسعه  ي م 
سنار   ت ی وضع   ق ی دق  الگور   ی وهای در  است.    یشنهادی پ  تم ی مختلف 

 دهیچ ی پ   ك ی نام ید   ت ی ری مد   ی را برا   ي رخط ی و غ   ي کنترل خط   ی هاك ی تكن 
پلتفرم   ك ی   ی که بر رو   ي تجرب   ج ی. نتاکند ي م   ب ی ترک   ی ا ماهواره   ستم ی س 
 تمی الگور   ي اند، اثربخش شده   ی ساز اده ی در حلقه پ   ی افزارسخت   ی ساز ه ی شب 

 جهی و در نت   کنند ي م   د یی تأ   ت ی وضع   دار ی و پا   ق ی دق  رل به کنت   ي اب ی را در دست
قابل و  را   ی اماهواره   ت یوضع کنترل    ی هاستم ی س   نان یاطم   ت ی عملكرد 

 .دهند ي م   ش ی افزا 
 های مختلفي ، روش سازیایجاد شرایط شبیهبرای    [22]مرجع  در

و  مورد   از  بحث  یكي  است.  گرفته  قرار   ،هاروشترین  مناسب بررسي 
نیم هوایي  یاتاقان  از  استکرهاستفاده  کروی  یا  روش،ای  این  در  با   . 

فشرده هوای  از یك لایه  ایجاد    ،استفاده  دو سطح  بین  اندکي  فاصله 
به شدت  مي نیز  ایجاد شرایط جاذبه صفر، اصطكاک  بر  شود و علاوه 

  یابد.کاهش مي
مرجع  شبیه   [ 23]   در  برای  بالانس  سیستم  و  یك  تعیین  ساز 

است.  شده  ساخته  و  طراحي  ماهواره  وضعیت  سیستم    کنترل  در 
استفاده    PIDسازی شده، از کنترل سه محور از کنترلر  طراحي و پیاده 

از کنترل غیرخطي وضعیت با استفاده از    [ 24] شده است. در مرجع  
این کنترلر در مقابله    العملي بهره گرفته شده است. های عكس چرخ 

سازی  العملي طراحي و شبیه های احتمالي عملگر چرخ عكس با خرابي 
 شده است. 

عكس   [25]مرجع  ساز  هیشبدر   چرخ  حسگر  از  یك  و  العملي 
ر مورد استفاده در  برای کنترل  یكپارچه تعیین وضعیت استفاده شده است.

از  شبیه   این مدل آن بر اساس    يبوده و طراح  1LQRکنترلر  نوع  ساز 
   صورت گرفته است. خطي سیستم

جورجیا   تكنولوژی  سردموسسه  گاز  تراستر  شبیه   از  خود  در  ساز 
سرعت   ممان باژایروی کنترل    ساز ازاستفاده کرده است. در این شبیه

گیری سنج و واحد اندازه متغیر، حسگرهای خورشیدی، ژایرو، مغناطیس
ممان در این سیستم به دلیل عدم قطعیت    اینرسي استفاده شده است.

ازهااینرسي  حسب    ،  بر  مقاوم  غیرخطي  کنترلر  ها  کواترنیون یك 
استپیاده شده  مرجع  .  [26]سازی  عملكرد    [27]در  بررسي  منظور  به 

تراستر گاز سرد در کنترل وضعیت از تراستر گاز سرد و ژایرو استفاده  
است. کنترل    شده  باژایروی  اندازه   ممان  واحد  متغیر،  گیری سرعت 

ساز معرفي  شبیه  در  یلیزر  ای و حسگرهایاینرسي، ژایروی سرعت زاویه 
در این سیستم قوانین کنترل اند.  مورد استفاده قرار گرفته   [28]  شده در

کنترل   ژایروهای  از  استفاده  با  هدایت  با و  مورد    ممان  متغیر  سرعت 
 

1. Linear Quadratic Regulator 

 ارزیابي قرار گرفته است. 
 از عملگرهای مغناطیسي   سازشبیهبرای کنترل وضعیت    [29]  در

همچنین   سازشبیه کنترلر تناسبي استفاده شده است. این    از  یگیربهره با  
عكس  چرخ  نمونه شامل  و  اینرسي  وضعیت  حسگر  از العملي،  هایي 

   حسگرهای خورشیدی و زمیني و سیستم بالانس اتوماتیك است.
های کنترلي بر مبنای استراتژی [30]  درمعرفي شده  ساز  در شبیه 

از    LQRو    2PD  کنترلرهای استفاده  با  بزرگ  مانورهای  انجام  برای 
تراستر گاز سرد و چرخ عكس قرار گرفته  ترکیب  بررسي  العملي مورد 

 است. 
طور خلاصه، مرور کارهای صورت گرفته در خصوص تنظیم به 

را مي  کنترلر  کرد.    صورتبهتوان  ضرایب  بندی  های روش زیر جمع 
کنتر  تكنیك ،  PIDلر  تعیین ضرایب  و شامل  های کلاسیك، عددی، 

 هر یك دارای مزایا و معایب مختص خود هستنداست که    هوشمند 
، ساده و سریع بوده نیكولز  - نظیر زیگلر های کلاسیك  روش .  [ 32,  31] 

حال، با این .  دینامیك ساده مناسب هستند طي با  های خ و برای سیستم 
روش  سیستم این  برای  کارایي ها  زیاد  تاخیر  دارای  یا  غیرخطي  های 

سازی مبتني بر گرادیان، های عددی مانند بهینهروش .  ندارند  را   مطلوب 
سیستم  برای  و  بوده  برخوردار  بالایي  دقت  پیچیده از  خطي  های 

سیستم مناسب  در  است  ممكن  اما  بهینه اند،  در  غیرخطي  های های 
 ابتكاری نظیر الگوریتم ژنتیك  های فرا الگوریتم د.  محلي گرفتار شون 

 (GA )  بهینه ذرات و  انبوه  سیستم  (PSO) سازی  با  مواجهه  های در 
بهینه  از  فرار  قابلیت  از  و  توانمند هستند  و چندمتغیره  های غیرخطي 

برخوردارند محاسباتي .  [35- 33]   محلي  منابع  و  زمان  نیازمند  اما 
هستند.   بهینه بیشتری  روش  سریع  و همگرایي  ذرات  انبوه  سازی 

های غیرخطي از مزایای این روش نسبت مناسب بودن برای سیستم 
اما در مقابل الگوریتم ژنتیك برای مسائل به الگوریتم ژنتیك است.  

چند هدفه مناسب بوده و قدرت جستجوی بالایي در یافتن پاسخ دارد. 
پارامترها  تنظیم دقیق  نیازمند  بوده و  بر  زمان  ژنتیك،  الگوریتم  ولي 

بهینهاست.   الگوریتم  فازی   نظیر   ، سازیسایر  و  تطبیقي  کنترلرهای 
ای ضرایب را دارند و برای شرایط پویا و غیرقطعي قابلیت تنظیم لحظه 

به دانش بیشتری از سیستم و طراحي   هاآن سازی  اما پیاده   . اندمناسب 
دقیق قواعد نیاز دارد. انتخاب روش مناسب به نوع سیستم، پیچیدگي 
ترکیب  موارد،  بسیاری  در  و  است  وابسته  کنترلي  اهداف  و  دینامیك 

 .منجر شود نتایج بهتری ممكن است به  ها  روش 
ا  به  روش   از ،  مقاله  نی در  ذرات  یساز نه یهوشمند   ی برا   انبوه 

سهه ی شب  PID  کنترلر   ی پارامترها   م ی تنظ  آزاد   ساز  کنترل   ی درجه 
 استفاده شده است.  ي العمل چرخ عكس  ی ت ماهواره با عملگرها ی وضع 

کنترل وضعیت برای یك   ی ها ارزیابي الگوریتم ساز با هدف  این شبیه 

2. Proportional Derivative 
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راه  است.  و ساخته شده  بستر تست ماهواره مشخص طراحي  اندازی 
بهره  با  وضعیت  کنترل  و  تعیین  زیرسیستم  یك   یگیر عملكردی  از 

عملگرها  و  ترکیبي  صورت به   ي العمل عكس   یحسگر  کامل  صورت 
نتا ي م  آزما ی گیرد.  م  يعمل   یها ش ی ج  بهي نشان  که   یساز نه ی دهد 

کنترلر  ی ضرا  ذرات   PIDب  انبوه  هوشمند  روش  ستم ی س   ی برا  با 
پ   ي رخطی غ   يك ی نام ی د  شب یچ ی و  وضع ه یده  امكان ی ساز  ماهواره،  ت 

ج حاصله ی کند. نتا ي ت را فراهم م یبه عملكرد مطلوب وضع   ي اب ی دست 
سه ی مقا   یت برا ی ار مختلف حاصل شده است. در نها ی توابع مع   یازا به 

سه صورت ی ز مقا ی كولز ن ین  - گلر ی ك زی کلاس  ی ساز نه ی ج روش بهی با نتا 
 گرفته است.

ادامه   شبیهدر  فني  استمشخصات  شده  ارایه  سپس  ساز   .
واقعي مدل رفتارهای  گرفتن  نظر  در  با  سینماتیكي  و  دینامیكي  سازی 

 .  است صورت گرفتهسیستم 

 ساز سه درجه آزادی مشخصات فنی شبیه 

ای برای  ساز مورد بررسي در این مقاله از یاتاقان هوایي نیمكرهدر شبیه 
این   است. جزئیات طراحي و ساخت  استفاده شده  تعلیق  ایجاد شرایط 

ارایه شده است. مشخصات این نمونه با نمونه تجاری    [36]یاتاقان در  
 .  [37]ارایه شده توسط شرکت نلسون قابل مقایسه است 

این   عكس   ، سازشبیه در  عملگرالعملي  چرخ  عنوان  کنترل    به 
گرفتهاستفاده    مورد  وضعیت مرجع  است.    قرار  در  تكمیلي  توضیحات 

های فني چرخ اندازه کردن و تعیین مشخصه  روش  ارایه شده است.  [38]
نیازمندیعكس  اساس  بر  درالعملي  وضعیت  کنترل    [ 39,  37]  های 

 صورتبه ترین ممان اینرسي پلتفرم  با فرض بزرگ تشریح شده است.  
2I=2.5 kg.m  و مانوربزرگ ،  به    ترین  محور  این  تغییر وضعیت حول 

حداکثر گشتاور مورد نیاز و ظرفیت انیه،  ث  20درجه در مدت    50میزان  
 : [37] ممنتوم برای انجام مانور عبارتند از

(1 ) 𝑇 =
4𝜃𝐼

𝑡2
= 0.022 𝑁. 𝑚 

(2 ) 𝐻 =
2𝜃𝐼

𝑡
= 0.22 𝑁. 𝑚. 𝑠𝑒𝑐 

زاویه  و سرعت  نیاز  مورد  ممنتوم  به ظرفیت  توجه  مجاز  با  ای 
 شود:( تعیین مي3موتور، مجموع ممان اینرسي دیسك و روتور از رابطه )

(3 ) 𝐼𝑅𝑊 =
𝐻

𝜔
 

ظرفیت ممنتوم هستند.   H  حداکثر سرعت موتور و   پارامتر  
 .ارایه شده است   1  العملي در جدول های عكسمشخصات نهایي چرخ 

پس از برقراری تعادل جرمي پلتفرم در صفحه افق، هر دو محور عمود 

محورهای اصلي پلتفرم خواهند بود.بر هم در این صفحه  

 العمليهای عكسمشخصات چرخ -1جدول 

Table 1. Reaction wheel specifications. 

Feature Value 
Maximum torque 0.123 N.m 

Angular momentum 

capacity N.m.sec 0.63 

Maximum 

permissible angular 

velocity 

3000 rpm (rated engine speed is 

up to 9000 rpm) 

Wheel power 

consumption About 12 watts at 3000 rpm 

Disk moment of 

inertia 
2Kg.m 0.002 

Disk dimensions Diameter: 120 mm 
maximum thickness: 25 mm 

Wheel mounting 

angle In three perpendicular directions 

حسگر تعیین وضعیت مورد استفاده یك حسگر ترکیبي یكپارچه 
مغناطیس  ژایرو،  حسگرهای  اطلاعات  ترکیب  با  که  و است  سنج 

نسبت  شتاب  را  پلتفرم  وضعیت  تعیین دستبه سنج خطي،  اینرسي  گاه 
ای نصب شده است که راستای محورهای . حسگر به گونه [ 39]   کند مي 

محورهای مختصات آن در راستای محورهای اصلي پلتفرم قرار گیرد. 
العملي های عكسدر نظر گرفته شده برای پلتفرم و وضعیت نصب چرخ 

 .( است 2شكل )  صورتبهو حسگر وضعیت روی آن 

 
 .محورهای مختصات و وضعیت نصب اجزای پلتفرم -1 شکل

Fig 1. Coordinate axes and installation position of platform 

components. 

افزاری طراحي  از واسط کاربر گرافیكي برنامه نرم   يی( نما2)  شكل
 .[40] دهدي نشان مساز را شده برای شبیه 
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 .افزاری در ایستگاه مانیتورینگنمای گرافیكي برنامه نرم -2شکل 

Fig. 2. Graphical view of the software program in the monitoring 

station. 

فراهم شده است.    Labveiwافزار  با استفاده از نرم ارتباط گرافیكي  
پس از  ( نشان داده شده است.  3ساز و اجزای آن در شكل )پلتفرم شبیه

در   پلتفرم  جرمي  بالانس  آزمایش،  انجام  برای  و  اصلي  اجزای  نصب 
 شود تا اثرات اغتشاشي نیروی وزن حذف شود.  صفحه افقي انجام مي 

 
 . ساز تعیین و کنترل وضعیت و اجزای آنپلتفرم شبیه -3شکل 

Fig. 3. Attitude and determination simulator platform and its 

components. 

 ارایه شده است.   2ساز در جدول مشخصات کلي شبیه

 مدل سازی دینامیکی و سینماتیکی

صورتي  شود، در  فرض  ناچیز  هوایي  یاتاقان  در  هوا  اصطكاک  که 
معادلات غیرخطي سیستم در چارچوب مختصات اصلي بدنه با ترکیب 
معادلات دینامیك پلتفرم و معادلات سینماتیك بر حسب زوایای اویلر، 

، . در این معادلات غیرخطي  [ 39,  25] آید  دست مي( به 4صورت ) به 

    و    زوایای اویلر هستند که به ترتیب چرخش حول محورهایx ،
y    وz   دهند.  را نشان ميxxI  ،yyI    وzzI   ممان اینرسي پلتفرم در راستای

پلتفرم،   zTو    xT  ،yTمحورهای اصلي و   بر  گشتاورهای اعمال شده 
mg    وزن پلتفرم وzr    .فاصله عمودی مرکز جرم و مرکز چرخش هستند 

 . سازمشخصات کلي شبیه -2جدول 

Table 2. Overall simulator specifications. 

Specification Value 

Total Dimension 
Diameter :mm 90   

 Height :mm 150 

Suspended part 

Weight 
Approx. kg  55 

Movement 

limitations 

Three degrees of freedom 

with a limit of 40 degrees in 

the roll and pitch directions 

and 360 degrees in the yaw 

direction 

Work continuity 
About 2 hours based on 

power consumption 

limitations 
Attitude 

Detemination 

accuracy 
0.5 Deg with AHRS sensor 

Attitude 

Detemination and 

Control accuracy 
1 Deg   

نشان مي پیچ  معادلات  و  رول  راستای  دو  در  که   ( و  )دهند 
ناشي از فاصله عمودی مرکز جرم و مرکز چرخش    گشتاورهای اغتشاشي

 وجود دارد.

(4 ) 

𝐼𝑥𝑥[(𝜙̈ − 𝜓̈ 𝑠𝑖𝑛𝜃) − 𝜃̇𝜓̇ 𝑐𝑜𝑠𝜃] + 

(𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑦𝑦)[𝜃̇ 𝑐𝑜𝑠𝜃 + 𝜓̇ 𝑠𝑖𝑛𝜑𝑐𝑜𝑠𝜃] × 

[−𝜃̇ 𝑠𝑖𝑛𝜑 + 𝜓̇ 𝑐𝑜𝑠𝜑𝑐𝑜𝑠𝜃] 
= −𝑚𝑔𝑟𝑧 𝑠𝑖𝑛𝜑𝑐𝑜𝑠𝜃 + 𝑇𝑥  
 

𝐼𝑦𝑦[(𝜃̈ 𝑐𝑜𝑠𝜑 + 𝜓̈ 𝑠𝑖𝑛𝜑𝑐𝑜𝑠𝜃) + (−𝜑̇𝜃̇ 𝑠𝑖𝑛𝜑 

+𝜑̇𝜓̇ 𝑐𝑜𝑠𝜑𝑐𝑜𝑠𝜃 − 𝜃̇𝜓̇ 𝑠𝑖𝑛𝜑𝑠𝑖𝑛𝜃)] + 

(𝐼𝑥𝑥 − 𝐼𝑧𝑧)[𝜑̇ − 𝜓̇ 𝑠𝑖𝑛𝜃] × 

[−𝜃̇ 𝑠𝑖𝑛𝜑 + 𝜓̇ 𝑐𝑜𝑠𝜑𝑐𝑜𝑠𝜃] 
= −𝑚𝑔𝑟𝑧 𝑠𝑖𝑛𝜃 + 𝑇𝑦  

 

𝐼𝑧𝑧[(−𝜃̈ 𝑠𝑖𝑛𝜑 + 𝜓̈ 𝑐𝑜𝑠𝜑𝑐𝑜𝑠𝜃) + (−𝜑̇𝜃̇ 𝑐𝑜𝑠𝜑 

−𝜑̇𝜓̇ 𝑠𝑖𝑛𝜑𝑐𝑜𝑠𝜃 − 𝜃̇𝜓̇ 𝑐𝑜𝑠𝜑𝑠𝑖𝑛𝜃)] + 

(𝐼𝑦𝑦 − 𝐼𝑥𝑥)[𝜑̇ − 𝜓̇ 𝑠𝑖𝑛𝜃] × 

[𝜃̇ 𝑐𝑜𝑠𝜑 + 𝜓̇𝑠𝑖𝑛𝜑𝑐𝑜𝑠𝜃] = 𝑇𝑧  

مثبت است. در   rz  اگر مرکز جرم بالاتر از مرکز چرخش قرار گیرد 
برای زوایای رول یا پیچ منجر    این حالت در شرایط حلقه باز، انحراف اولیه 

به حرکت نوساني با میرایي بسیار ناچیز ناشي از اصطكاک در این دو راستا 
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  تر از مرکز چرخش قرار گیردخواهد شد. در صورتي که مرکز جرم پایین 
rz   برای زوایای رول یا پیچ   منفي است و در شرایط حلقه باز، انحراف اولیه

در شرایط   ال تعادل خنثيایده حالت    در شود.  منجر به ناپایداری سیستم مي 
اعمال نمي   باز، حلقه  به سیستم  اغتشاشي  و سیستم هر   کند نیروی وزن 

اولیه  را حفظ مي وضعیت  ایده کند ای  دلیل  به  عمل  در  رفتار .  نبودن  ال 
های تعیین تعادل خنثي ممكن نیست و آزمایش یاتاقان هوایي امكان ایجاد  

 شود. در شرایط تعادل پایدار انجام مي نیز  ساز  و کنترل وضعیت شبیه 

 وضعیت  PID کنترلرب یم ضرایو تنظ  یطراح 

مرسوم  از  ساده   ترین یكي  ماهواره  کننده کنترل   ترین و  وضعیت  های 
گیری شده توسط  که با توجه به پارامترهای اندازه   است   PIDکننده  کنترل 

با استفاده از  .  سازی است حسگرهای تعیین وضعیت، به سادگي قابل پیاده 
کنترل  کنترلي   PIDکننده  یك  چرخ که    گشتاورهای  های  توسط 

 اند: ر در نظر گرفته شده ی ز   صورت به   شوند العملي به سیستم اعمال مي عكس 

(6 ) 

𝑇𝑥 = 𝑘𝑃𝜑𝑒𝜑 + 𝑘𝐷𝜑𝑒̇𝜑 + 𝑘𝐼𝜑 ∫ 𝑒𝜑𝑑𝑡
𝑡

0

 

𝑇𝑦 = 𝑘𝑃𝜃𝑒𝜃 + 𝑘𝐷𝜃𝑒̇𝜃 + 𝑘𝐼𝜃 ∫ 𝑒𝜃𝑑𝑡
𝑡

0

 

𝑇𝑧 = 𝑘𝑃𝜓𝑒𝜓 + 𝑘𝐷𝜑𝑒̇𝜓 + 𝑘𝐼𝜓 ∫ 𝑒𝜓𝑑𝑡
𝑡

0

 

کنترلر    نه ضرا  PIDپارامتر  عنوان  طراحیبه  تنظ  يب  کنترلر یو  م 
  یتم انبوه ذرات براین مقاله از الگوریروند که در ايبه شمار م  یسازه یشب
 بهره گرفته شده است.  هاآنم یتنظ

به  که   ن ی ا  PIDکننده  کنترل   ی پارامترها  ی سازنه ی هدف  است 
 یيگو دهد و سرعت پاسخ   لی م صفر    سمتبه کنترل را    ستمی انحراف س 

شرح انتگرال خطا که به   اری از چهار مع  ن ی داشته باشد. بنابرا   و کوچك   ع ی سر 
 .شده است اثر کنترل استفاده    ي اب یارز   ی داده شده است برا  ح ی توض   ر ی ز 

 انتگرال مربع خطا -

(7 ) 𝐼𝑆𝐸 =  ∫ 𝑒(𝑡)2𝑑𝑡
∞

0

 

 مربع زمان  یانتگرال خطا -

(8 ) 𝐼𝑇𝑆𝐸 =  ∫ 𝑡2𝑒(𝑡)2𝑑𝑡
∞

0

 

 مطلق یانتگرال خطا -

(9 ) 𝐼𝐴𝐸 =  ∫ |𝑒(𝑡)|𝑑𝑡
∞

0

 

 مطلق  یانتگرال زمان ضرب در خطا -

(10 ) 𝐼𝑇𝐴𝐸 =  ∫ 𝑡|𝑒(𝑡)|𝑑𝑡
∞

0

 

 
1. Particle Swarm Optimization (PSO) 

ضرایتنظ کنترلر  یم  ازا  PIDب  به  گرفته  مع  یصورت  ار  یتوابع 
 صورت گرفته است.   (ZN)كولزین  - گلرین روش زیو همچن  فوق  مختلف

 ذرات   انبوه یسازنه یبه تمیالگور

به   ك ی   1ذرات   انبوه   ی ساز نه ی به   تم ی الگور  و    ی ساز نه ی روش جستجو 
  و بیولوژیكي   ي است که با الهام از رفتار اجتماع   ي بر هوش جمع   ي مبتن 

الهام گرفته شده  و حشرات    ها ي مانند پرندگان، ماه   ي موجودات گروه 
ا  از    ن ی است.  استفاده  با  از راه ت ی جمع   ا ی گروه )   ك ی روش    ی ها حل ( 

  . کند ي تابع هدف عمل م   ك ی   ی ها نه ی کردن به   دا ی پ   ی برا   نامزد شده 
یك   عنوان  به  ذرات  از  یك  شده حل  راه هر  الگوریتم    نامزد  برای 

 شود. محسوب مي 
ش  يكی PSO امروزه  شناخته  پرکاربردتر  نیتردهاز    ن ی و 

به    یابتكار  فرا  یهاكی و تكن  يمصنوعهوش    یهاتمیالگور است که 
هدف .  را دارداز کاربردها    يعیوس  فی استفاده در ط  تیو قابل  يسادگ  لیدل

است    یتكرار  صورتبهمسئله    كی   یسازنهیبه   PSO  يروش محاسبات
که    شود، ي شروع م  نامزد شده   یهاحلاز راه   يتیجمع  ایکه با مجموعه  

  تیموقع  نیهر ذره بهتر  .شوديم  دهیاز ذرات نام  يگروه  نهیزم  نیدر ا
آن و ارزش    یفرد  تیموقع  نیبا بهتر  راه همو    داندي م  انبوه را در    جمعي

راه حل مشكل   یجستجو در فضا ندیتناسب آن که تاکنون در طول فرآ
 . [41]شده است دایپ

 صورت زیر برشمرد: توان به مي انبوه ذرات را  تمیالگور ياصل یاجزا

هر    جستجو است.  ینقطه در فضا  كیدهنده  نشان،  هر ذرهذرات:   •

حل ممكن راه   كیخود را دارد که به عنوان    مشخص  تیموقع  ،ذره

 . شودي مسئله در نظر گرفته م یبرا

به کدام    یکه هر ذره در مرحله بعد  کندي م  نییسرعت تعسرعت:   •

 ی برا  ندیها در طول فراسرعت  حرکت کند.  سرعتيسمت و با چه  

 . شونديم می( تنظنهیمناطق بهتر )به  سمتبه ذرات  تیهدا

 یحل ممكن در فضاراه كیدهنده هر ذره نشان تیموقعموقعیت:  •

است. فعل  تیموقع  جستجو  سرعت  اساس  بر  مرحله  هر  و    يدر 

 .شودي م يروزرسانبه  يقبل تیموقع

شخصي  • موقعیت  ذره    ك ی که    ي ت ی موقع   ن ی بهتر :  ( 𝑝𝐵𝑒𝑠𝑡) بهترین 

هر    د ی جد   ی ها ت ی موقع   سه ی مقا   ی برا   ی ار ی مع   ، تاکنون تجربه کرده است 

شمار مي رود و در طول اجرای الگوریتم، با بهترین موقعیت جدید  به   ذره 

 شود. رساني مي روز شخصي به 
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جمعي • موقعیت  کل    يتیموقع  نیبهتر:  (𝑔𝐵𝑒𝑠𝑡)بهترین  در  که 

منطقه    سمتبه مقدار تمام ذرات را    نیا  مشاهده شده است.  تیجمع

 . دهدي سوق م نهیبه 

سازی بهینهسازی و انعطاف پذیری در حل مسائل مختلف  سادگي پیاده
یكي دیگر از  رود. الگوریتم به شمار مي پیوسته یا گسسته از مزایای این  

 مزایای این روش، عدم وابستگي به گرادیان یا مشتق است. 

 PSO تمیالگور ندیفرا

پیاده گام در  تكرارها اولین  تعداد  و  تعداد ذرات  تعیین  الگوریتم،  سازی 
 ی در فضا   يصورت تصادفهر ذره به   هیو سرعت اول  تیموقعاست. سپس  

مقدارده مقدار    . شوندي م  يجستجو  و  اولیه  تنظیمات  واقع  در  کار  این 
هر    تیموقعباشد. در گام دوم،  ارامترهای مورد نیاز الگوریتم ميدهي پ

به عنوان    تیعملكرد موقعو    شوديذره با استفاده از تابع هدف محاسبه م 
روزرساني بهترین موقعیت در گام سوم، به   .شوديم  نییحل تعراه  تیفیک

ج موقعیت  بهترین  و  ميشخصي  صورت  گام،  معي  این  در  اگر گیرد. 
 𝑝𝐵𝑒𝑠𝑡  خودش باشد،   بهترین موقعیت شخصي   ذره بهتر از  كیعملكرد  
ذره   كیعملكرد  که  و در صورتي  شودي م  يروزرسانبه   يفعل  تیبه موقع
 ي فعل  ت یبه موقع  𝑔𝐵𝑒𝑠𝑡باشد،   تی جمع  بهترین موقعیت جمعي  بهتر از

به ذره  و    .شودي م  يروزرسانآن  سرعت  روزرساني  به  چهارم،  گام  در 
در این گام سرعت و موقعیت هر ذره    گیرد.صورت ميموقعیت هر ذره  
گام پنجم به ارزیابي و تكرار    شوند. روزرساني مي ( به 11بر اساس روابط )

پاسخ  گام،  این  دارد. در  اختصاص  انتها  تا  گام دوم  از  الگوریتم  مجدد 
مورد ارزیابي قرار   دقت مورد انتظار از پیش تعیین شده حاصله بر اساس 

 شود. گرفته و در صورت لزوم، الگوریتم به دفعات مورد نیاز تكرار مي 
 ی ت و سرعت پارامترهایموقع يبه روزرسان زمیر، مكانیمعادلات ز

 د.نکنيف میتم انبوه ذرات توصیرا در الگور یسازنهیبه 

(11 ) 

𝑣𝑖𝑗(𝑡 + 1) = 𝜔 × 𝑣𝑖𝑗(𝑡)

+ 𝑟1(𝑡)

× 𝐶1 (𝑝𝐵𝑒𝑠𝑡𝑖𝑗(𝑡) − 𝑥𝑖𝑗(𝑡))

+ 𝑟2(𝑡)

× 𝐶2 (𝑔𝐵𝑒𝑠𝑡𝑖𝑗(𝑡) − 𝑥𝑖𝑗(𝑡)) 

𝑥𝑖𝑗(𝑡 + 1) = 𝑥𝑖𝑗(𝑡) + 𝑣𝑖𝑗(𝑡 + 1) 

به شتاب برای هدایت حرکت ذرات  ضرایب    𝐶2و     𝐶1  ضرایب 
جمعي   سمت به ترتیب   موقعیت  بهترین  و  شخصي  موقعیت  بهترین 

در   هاآن برای    3/ 5و    3هستند. مقادیر این ضرایب به ترتیب مقادیر  
و اعداد   گر بوده یكد ی مستقل از    𝑟2و     𝑟1ب  یضرا   نظر گرفته شده است. 

یك  تصادفي   و  صفر  بازه  بودن   هستند در  تصادفي  حفظ  برای  که 
مي  استفاده  مختصات انگر  ی ب   𝑣𝑖𝑗و    𝑥𝑖𝑗  متغیرهای   شوند.حرکت 

ذره  ی موقع  سرعت  و  راستا iت  در  و 𝑝𝐵𝑒𝑠𝑡𝑖𝑗   باشد.ي م ام  j  ی ام 
𝑔𝐵𝑒𝑠𝑡𝑖𝑗   مكان شخص ی ن بر  بهتر   ي ز  مكان  ی و  در    معيج ن  ن ی ام tو 

استفاده   ωاز    فوق   معادله عبارت اول در سمت راست    اشاره دارد.تكرار  
که ذرات   کند ي کنترل م   ي نرسی وزن ا .  است   ي نرس ی کند که وزن ا ي م 

 1تا  0/ 4 ن ی کنند. معمولاً مقدار آن ب  ت یخود تبع  ي چقدر از سرعت قبل 
دو شود.  در هر تكرار میرا مي   0/ 98این مقدار با ضریب میرایي    است. 

بعد  ام   سمتبه   يختگ ی برانگ   یعبارت  فضا   دوارکنندهی مناطق   ی در 
گزارش   جمعيو    ي شخص   ی ها مكان   ن ی جستجو هستند که توسط بهتر 

بهتر  است.  عنصر    gBest(t)  مقدار   ن ی شده   نهی هز   متحملحداقل 
زمان  تمام   pBest(t)  ي شخص  ی ها نی بهتر   يمجموعه  در  ذرات  همه 
  تكرارها است. 

 هاآزمایش  لیو تحل نتایج

با توابع   PIDسازی کنترلر پیاده پلتفرم باهای عملي روی نتایج آزمایش
شدهنه  یهز طراحي  است.    ، مختلف  شده  ارایه  بخش  این  این  در  در 

نظر  آزمایش زوایا در  تمام  بودن  پلتفرم صفر  برای  ها وضعیت مطلوب 
 گرفته شده است.  

با زوایه مطلوب غیر صفر برای راستای یاو هیچ  انجام مانورهایي 
ها انجام شده است. اما به علت محدودیت آزمایش محدودیتي ندارد و در  

سیستم در دستیابي به شرایط تعادل خنثي، گشتاوری اغتشاشي ناشي از 
مي  اعمال  صفر  غیر  پیچ  و  رول  زوایای  در  سیستم  در  وزن  که  شود 

گشتاور  سازی مدل  یك  اغتشاشي  گشتاور  این  است.  شده  لحاظ  نیز  ها 
العملي دانیم چرخ عكس گونه که مي آید و همان حساب مي غیرسیكلي به 

تواند اثر گشتاور غیرسیكلي را حذف کند زیرا با گذشت زمان چرخ نمي 
 .شود اشباع مي 
ماهواره نیز از عملگرهای دیگری نظیر تراستر یا مغناطیسي برای   در 

به  با توجه  بنابراین  استفاده شده است.  نوع گشتاورها  این  اثرات  جبران 
های سیستم انجام مانور برای رسیدن به زوایای رول و پیچ غیر مشخصه 

در زمان محدود باعث اشباع عملگر و    صفر در زمان طولاني ممكن نیست 
 البته این شرایط برای سیستم واقعي نیز وجود ندارد.  . شود مي 

اولیشرا برااولر    یایزواه  یط  گرفته  نظر  تنظیآزما  یدر  و  م  یش 
کنترلر  یضرا هز  يتمام  یازابه ساز  هیشب  PIDب  نظر   یهانه یتوابع  در 

 ر است: یگرفته شده به قرار ز

(12 ) [𝜑0, 𝜃0, 𝜓0] = [−22°, −20°, −53.5°] 

با   PIDکنترلر  ب  یم ضرایتنظدهند که  نشان مي  هانتایج آزمایش
 های انتخاب شده توانسته سیستم را به وضعیت مطلوب هدایت کند.بهره

در    نه متفاوت است.یك از توابع هزیدر هر    ياما مشخصات پاسخ زمان
  رول درزاویه  رات  ییتغ  يبر حسب منحن  يمشخصات پاسخ زمان  3  جدول
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 انجام شده ارائه شده است.  یهاشیك از آزمایهر 

 .رات رولییتغ يمنحن  يمشخصات پاسخ زمان -3 جدول

Table. 3. Time response specifications of roll curve. 

PID 

controller 

with cost 

function 

Overshoot 

percentage 
Settling 

time   

(Sec ) 

Rise time 

 (Sec) 

ISE 21 25 2.8 

ITSE 76 50 2.36 

IAE 16 35 2.75 

ITAE 82 35 2.31 

ZN 67 32 2.36 

درجه بوده   54بیشترین انحراف اولیه مربوط به زاویه یاو و حدود  
از   زمان کمتر  به وضعیت مطلوب رسیده    80و سیستم در مدت  ثانیه 

  پیچ تغییرات    يبر حسب منحن  يمشخصات پاسخ زمان  4  در جدولاست.  
 انجام شده ارائه شده است.  یهادر هر یك از آزمایش

 .پیچ رات ییتغ يمنحن  يمشخصات پاسخ زمان -4 جدول

Table. 4. Time response specifications of pitch curve. 

PID 

controller 

with cost 

function 

Overshoot 

percentage 
Settling 

time   

(Sec ) 

Rise time 

 (Sec) 

ISE 32 15 2.4 

ITSE 37 25 3 

IAE 9 80 8 

ITAE 43 20 2.2 

ZN 37 30 2.3 

تغییرات یاو    ي بر حسب منحن ي مشخصات پاسخ زمان  5  در جدول
 انجام شده ارائه شده است.  یهادر هر یك از آزمایش

 .یاورات ییتغ يمنحن  يمشخصات پاسخ زمان -5 جدول

Table. 5. Time response specifications of yaw curve. 

PID 

controller 

with cost 

function 

Overshoot 

percentage 
Settling 

time   

(Sec ) 

Rise 

time 

 (Sec) 

ISE 33 80 6.4 

ITSE 42 70 7.2 

IAE 0 10 10 

ITAE 51 30 5.8 

ZN 47 60 5.8 

انبوه ذرات    یسازنهیحاصله از به   يبا توجه به مشخصات پاسخ زمان
  یبرا  ين مشخصات پاسخ زمانیبهترانتخاب  هر سه محور، امكان    یبرا

  ه نیب توابع هزیتوان ضرايجداگانه وجود دارد و م  صورتبه هر محور  
ساز ماهواره در نظر گرفت. ه یشب  ی ك از محورهایهر    یمختلف را برا

آزادیا درجه  مورد  برا  ین  کنترلر  یاز ضرا  یریگبهره  یطراح    PIDب 
ج حاصله یبر اساس نتاجداگانه و    صورتبه هر سه محور را    یمناسب برا

 آورد.يفراهم م
ی در سه راستا   ، منحني نتایج زوایای اولر6و    5  ،   4های  در شكل 

حاصله   نتایج  است.  شده  داده  نشان  یاو  و  پیچ  و  اساس رول  بر 
گیری از الگوریتم انبوه ذرات و بهره   PIDسازی ضرایب کنترلر  بهینه 

آمده است. علاوه   دستبه   ساز تعیین و کنترل وضعیت ماهوارهشبیه   در 
نتایج   این  زیگلر   روش بر  کنترلر - سنتي  تنظیم ضرایب  برای  نیكولز 

PID ارایه   سازی پیشنهادی این مقالهنیز جهت مقایسه با روش بهینه
 شده است. 

 

 .ساز ه رول شبیهیتغییرات زاو يمنحن  -4 شکل

Fig 4. Roll angle variation curve of simulator. 

 .سازچ شبیهی ه پیتغییرات زاو يمنحن  -5شکل 

Fig 5. Pitch angle variation curve of simulator. 
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 .سازاو شبیهیه یتغییرات زاو يمنحن  -6شکل 

Fig 6. Yaw angle variation curve of simulator. 

نتایج    نیز  9و    8  ،  7های  در شكل  ای های زاویهسرعتمنحني 
محورهای است.  حول  شده  داده  نشان  یاو  و  پیچ  و  تغییرات    رول 

میز  منحني نوسانات  میرا شدن  سرعت  نرخ  از  حاکي  شده،  ارایه  های 
 باشد.  تعیین و کنترل وضعیت ماهواره مي سازمعلق شبیه 

 
 .سازشبیه xمحور  یا سرعت زاویه يمنحن  -7شکل 

Fig 7. X-axis angular velocity variation curve of simulator. 

 
   .سازشبیه yمحور  یا سرعت زاویه يمنحن  -8شکل 

Fig 8. Y-axis angular velocity variation curve of simulator. 

 

 .سازهیشب  zمحور  یا هیسرعت زاو يمنحن  -9شکل 

Fig 9. Z-axis angular velocity variation curve of simulator. 

به علت تاثیر گشتاور اغتشاشي    که  دهندنمودارها نشان مي منحني  
وزن بر پلتفرم، زاویه رول و پیچ نوسانات بیشتری نسبت به زاویه یاو  

ه شده  یرول ارا  یدر راستا  PIDب کنترلر  یضرا  6  در جدول  داشته است.
ضرا هز یاست.  توابع  در  کنترلر  به یب  الگورینه  اساس  بر  تم  ینه، 

 انبوه ذرات استخراج شده است.   یسازنهیبه 

 .محور رول یدر راستا PIDب کنترلر یضرا  - 6 جدول

Table 6. PID controller coeffeients in roll axis. 

Cost function 𝑲𝑷 𝑲𝑰 𝑲𝑫 

ISE 5.93 0.052 6.54 

ITSE 4.89 0.31 1.99 

IAE 12.54 0.056 9.76 

ITAE 4.72 1.23 4.15 

ZN 4.98 0.64 3.62 

 ه شده است.  یچ ارایپ یدر راستا PIDب کنترلر یضرا 7در جدول

 .چ ی محور پ یدر راستا PIDب کنترلر یضرا  - 7 جدول

Table 7. PID controller coeffeients in pitch axis. 

Cost 

function 
𝑲𝑷 𝑲𝑰 𝑲𝑫 

ISE 6.63 2.06 10.33 

ITSE 3.44 0.72 6.89 

IAE 0.48 0.022 1.2 

ITAE 8.14 2.69 8.19 

ZN 4.98 0.62 3.72 

 ه شده است.  یاو ارای یدر راستا PIDب کنترلر یضرا 8 در جدول
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 .اویمحور  یدر راستا PIDب کنترلر یضرا  - 8 جدول

Table8. PID controller coeffeients in yaw axis. 

Cost function 𝑲𝑷 𝑲𝑰 𝑲𝑫 

ISE 1.84 0.05 4.18 
ITSE 1.82 0.256 9.54 
IAE 6.46 0.0037 16.34 

ITAE 4.18 0.603 11.63 
ZN 4.99 0.28 8.21 

 IAEتوان نتایج شاخص  مي   حاصله، های زماني  پاسخ بر اساس  
را برای هر سه محور، بهترین گزینه از نظر مشخصات پاسخ زماني در 

ساز و ضرایب کنترلر این معیار را برای هر سه محور شبیه   نظر گرفت 
 استفاده کرد.

 گیرینتیجه

درجه   سه  سازشبیه برای    PIDتنظیم ضرایب کنترلر    ،مقالهدر این  
مبتني بر یاتاقان هوایي  اهواره  م  زیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت  آزادی

گرفت صورت  ذرات  انبوه  سازی  بهینه  الگوریتم  اساس  این  .  بر  در 
بهره  العملي  عكس   هایچرخ  از  برای اعمال گشتاورهای کنترليساز  شبیه 

حسگر تعیین وضعیت، پردازنده    نظیر  یگری تجهیزات د  گرفته شده است.
روی پلتفرم  بر  سیم با ایستگاه مانیتورینگ  و کارت شبكه برای ارتباط بي 

و  اصلي    . این کار امكان اعمال و ارسال فرامیناندساز نصب شده شبیه 
نتایج   در  دریافت  ميرا  فراهم  در آزمایش  کند.زمیني  عملكردی  های 

زوایای بزرگ انجام شده که قاعدتا خارج از محدوده خطي هستند اما  
این محدوده نیز  کارآیي سیستم در عمل در  دادهها  است.  نشان   شده 

نیكولز نیز مقایسه   -زیگلر  سازی انبوه ذرات با روشنتایج حاصله از بهینه
شده است. مقایسه صورت گرفته بیانگر این است که نتایج و مشخصات 

سازی انبوه ذرات به مراتب از روش سنتي  بهینه حاصله از    پاسخ زماني
ZN  مناسب و  است.بهتر  پاسخ  تر  اساس  نتایج  بر  زماني حاصله،  های 

ای هر سه محور، بهترین گزینه از نظر مشخصات پاسخ بر  IAEشاخص  
برای هر    معیار،  حاصل از این  PID  ضرایب کنترلربوده و بنابراین  زماني  

 . ه استساز پیشنهاد شده و مورد استفاده قرار گرفتسه محور شبیه 
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Electroaerodynamic (EAD) propulsion has gained considerable attention 

in aerospace research due to its ability to generate thrust even in rarefied 

atmospheres at high altitudes. This study presents a comprehensive 

analysis of the performance and optimization of a decoupled EAD 

propulsion system, emphasizing its potential advantages over conventional 

propulsion technologies. A hybrid genetic algorithm–sequential quadratic 

programming (GA-SQP) approach was employed to optimize the system 

across various thrust levels. The optimized results were compared with 

traditional electric motors, offering insights into key trade-offs between 

the two systems. Findings indicate that while the EAD propulsion system 

operates at higher voltages than electric motors—resulting in increased 

power consumption—it provides a distinct advantage in terms of weight. 

As thrust levels rise, the system's mass exhibits only a marginal increase. 

For thrust levels between 10 and 70 N, the maximum mass increment is 

limited to 333 g, making EAD propulsion particularly suitable for 

applications requiring high thrust-to-weight efficiency. Sensitivity 

analysis further reveals that increasing system volume enhances thrust 

without proportionally increasing power consumption, albeit at the cost of 

additional mass. Additionally, increasing the voltage across the system’s 

electrodes improves thrust and power consumption without affecting 

mass. Although higher power consumption necessitates larger energy 

storage and conversion systems, the minimal mass increase relative to 

thrust highlights the EAD propulsion system as a promising alternative for 

high-altitude and space applications where weight constraints are critical. 
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 مقدمه  

نوآورانه   ی فناور   ك ی   ي ون ی   شرانشی پ   ا ی   1الکتروآیرودینامیك  شرانشی پ 
 ا ی ها متحرک مانند پروانه ي ک یاستفاده از قطعات مکان  ی جا است که به 

 شرانشی پ  نیروی   حرکت و  دی تول  ی برا   ي ک یالکتر  ی روها ی از ن  ها،ن ی تورب 
م  ا کند ي استفاده  ف   ی فناور   ن ی .  اصول  اساس   یها دان ی م   يک ی ز یبر 

جر   يک یالکتر  م   يون ی   یها ان ی و  ا کند ي عمل   یکاربردها   یفناور   نی . 
 اشاره نمود: توان ي م   ر ی موارد ز دارد که از جمله آن به  ي فراوان 

باد  یسازخنك  یهاستمیس (1 س  توانديم  يونی:   ی هاستمیدر 
 نی. اردیمورد استفاده قرار گ يکیالکترون زاتیتجه  یسازخنك

دور   زاتیهوا، گرما را از سطح تجه   انیجر  جادیبا ا  یتکنولوژ
 . کنديکمك م یسازو به خنك  کنديم

هوا در    ه یتصف  یبرا  تواندي م  ي ونیباد    یهوا: تکنولوژ  هیتصف (2
  ی هاان ی. جرردیمورد استفاده قرار گ  يو صنعت  يداخل  یهاطیمح

ر  هاندهیذرات معلق، آلا  يونی به   زیو ذرات  و  را جذب کرده 
 . کننديها از هوا کمك محذف آن 

وسا (3 و  مهم  يکیکوچك:    یيهوا  هینقل  لیپهپادها    نیتراز 
س  يونیباد    یتکنولوژ  یکاربردها   شرانشی پ  یهاستمیدر 

بدون    هاستمیس  نیکوچك است. ا  یيهوا  هینقل  لیپهپادها و وسا
و از    کنندي م  دیتول  يکم  اریبس  ی به قطعات متحرک، صدا  ازین
مناسب    اریبس  ي تجسس و جاسوس  یهات یمأمور  یبرا  رو،نیا

از پ استفاده  نمونه  در پهپاد    الکتروآیرودینامیك  شران یهستند. 
 نشان داده شده است.   1در شکل  MITدانشگاه 

 
 .MIT [1]پهپاد دانشگاه  يکل ینما -1شکل 

Fig. 1. Overview of MIT's drone [1]. 

  الکتروآیرودینامیك   شران ی پ   ستم ی س   ي اض ی پژوهش، ابتدا مدل ر   ن ی در ا 
  شرانش ی پ سیستم   GA-SQPو توسط الگوریتم   ده ی ارائه گرد   ي جهت طراح 

 ياصل   بی سپس عملکرد آن با رق .  الکتروآیرودینامیك بهینه طراحي گردید 
 قرار گرفت.   سه ی و مقا   لی و تحل   ه یمورد تجز   يک ی الکتر موتور    يعن ی خود  

در نهایت آنالیز حساسیت نیز بر روی پارامترهای موثر این سیستم نیز 
 انجام گردید.

 
1. Electroaerodynamic  

 الکتروآیرودینامیک  شرانشیلکرد پ اصول عم

ا   ون ی زاس ی ون ی از    الکتروآیرودینامیك   شرانش ی پ    ي ون ی   ی ها ان ی جر   جاد ی هوا و 
در دو    ي مثبت و منف   ی ، الکترودها 2  مطابق شکل   ند ی فرآ   ن ی . در ا برد ي بهره م 

الکترودها، هوا در    ن ی ا   ن ی . با اعمال ولتاژ بالا ب رند ی گ ي نقطه مختلف قرار م 
)ساطع   ي ک ی نزد  مثبت  و    زه ی ون ی کننده(  الکترود    جاد ی ا   ثبت م   ی ها ون ی شده 

  رند ی گ ي ( شتاب م رنده ی )گ   ي مثبت به سمت الکترود منف   ی ها ون ی   ن ی . ا کند ي م 
مس  در طول  مولکول   ر ی و  آن   ی ها با  و  کرده  برخورد  ن هوا  را    زه ی ون ی   ز ی ها 

  2ي ون ی نام باد  به   یي رو ی ن   جاد ی ا   ها، ون ی برخوردها و شتاب   ن ی ا   جه ی . نت کنند ي م 
  ك ی . شمات شود ي شرانش منجر م ی پ   د ی تول   جه ی است که به حرکت هوا و در نت 

 . [ 2]   باشد ي قابل مشاهده م   2در شکل    ي ون ی   شران ی پ   ستم ی عملکرد س 

 
 .[2] شرانیپ ستمیس يکل ینما -2شکل 

Fig. 2. Overview of the propulsion system [2]. 

 الکتروآیرودینامیک شرانشیپ یایمزا

مختلف و منحصر    یایمزا  یدارا  كی نامیرودیالکتروآ  شرانشیپ  ستمیس
 ها در ادامه اشاره شده است: از آن   ياست که به برخ یفردبه 
عملکرد    ،یفناور  نیا  یایمزا  ن یاز بزرگتر  ي کیبودن:    صداي ب (1

موتورها  یصداکم  اریبس  ای  صداي ب به  نسبت   ایجت    یآن 
 است.  يسنت یهاپروانه 

باعث  (2 متحرک  قطعات  وجود  عدم  متحرک:  قطعات  بدون 
و    ،یو نگهدار  ریبه تعم  از یکاهش ن  ،يو خراب  شیکاهش فرسا

 .شوديم ستمیس  دیعمر مف شیافزا
مکان (3 قطعات  حذف  با  بالاتر:  راندمان  امکان    ،يکیامکان 

 وجود دارد. ستمیراندمان س شیو افزا شتریب یسازنهیبه 
بالا:  (4 ارتفاعات  و  رقیق  جو  در  پیشران  نیروی  تولید    توانایي 

مولکول   الکتروآیرودینامیک   شرانش ی پ   ی ها ستم ی س  گاز    ی ها از 

و    کنند ي استفاده م   ون ی   د ی تول   ی ( برا ن یی با تراکم پا   ي اطراف )حت 
  ي ون ی   ی ها شرانش ی به پ   ي ژگ ی و   ن ی ندارند. ا   م ی به احتراق مستق   ی از ی ن 

  ن ی جو زم   ی ها مانند لبه   ق، ی رق   ار ی بس   ی ها ط ی تا در مح   دهد ي اجازه م 
 کار کنند.   تری طور موثر فضا، به محیط مناسب    ي حت   ا ی 

2. Ion Wind  
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  ز ی ن   یي ها ارائه شده، چالش   ی ا ی بر مزا علاوه  شران ی پ  ستم ی س   ن ی ا 
ولتاژ و توان بالا    از ی به ن   توان ي ها م رو دارد که از جمله آن   ش ی در پ 

و   ق ی به تحق  ان اشاره نمود که باعث شد دانشمند   شران ی پ  د ی جهت تول 
  ی ها حل چالش   ی مختلف برا   ی ها توسعه روش   ن ی پژوهش و همچن 

ادا  در  بپردازند.  تعداد   مه موجود  پژوهش   ی به  گرفته  صورت   ی ها از 
 اشاره شده است. 

 انجام شده  یهابر پژوهش یمرور

ا1964سال    در استانفورد،  دانشگاه  در  جهت    كیساخت    دهی،  بالابر 
 داده   يونیباد  شرانیپ  ستمیبدون جاذبه با استفاده از س  طیمح  یسازه یشب

ا پد  نیاول  دهیا  نیشد.  از  استفاده  پبه   يونیباد  دهیجرقه    شران یعنوان 
 .[3] دیآيحساب مبه  ایدر دن یيهوا

دو پارامتر   ر ی تاث   ي و همکاران به بررس   لمور ی ،  گ 2017سال    در 
 شران ی پ   ستم ی س   شران ی پ   ی رو ی ن   د یتول   زان ی سرعت و ارتفاع پرواز در م 

 .[ 4] آن را ارائه نمودند   رات یی تغ   زانی پرداختند و م   الکتروآیرودینامیك 
ه2017سال    در رو  ي،  بر  همکاران  س  یو  توان   ستم یمبدل 

  ی آنها کاهش جرم حداکثر  يپژوهش نمودند. طرح اصل  يونی  شرانشیپ
  د یجد  یهوایاستفاده از مواد سبك با نوآور لهیبه وس  ستمیس  نیمبدل ا

  ی منبع انرژ  يدر توان و ولتاژ خروج  رییتغ  جادیا  نیو نو ظهور وهمچن
 . [5] بود

پرنده    نیاول،  MIT[، دانشگاه  1، طبق مرجع شماره ]2017سال    در
  جادیآورند که باعث ارا ساخته و به پرواز در   ي ونیباد  شرانیپ  ستمیبا س

، ژو و  2019شد. در سال    ستمیس  نیدر موارد استفاده ا  ي اساس  راتییتغ
 نیفاصله ب  ریو تاث  الکتروآیرودینامیك  شرانیپ  ستمیس  یهمکاران بررو

ا  قیتحق  نآ  یالکترودها بررس  نی نمودند.  به    سنجيامکان   يمقاله 
در سال    .[6]  پردازدياز حد معمول م  شی الکترودها ب  نیفواصل ب  شیافزا

برو2021 همکاران  و  وگا  گومز  س  ی،    شرانیپ  ستمیعملکرد 
 ستم یس  نیدر ا  کوپلیپژوهش کردند. واژه د  1کوپل ید  الکتروآیرودینامیك

شتابده  ردنک  زهیونی  ندیفرآ  یجداساز  یمعنابه   شرانیپ و  آن به   ي هوا 
در سال  [7]  باشديم برو  كی ، خوم2021.  ا  یو همکاران    نیعملکرد 
نزد  شرانیپ  ستمیس و  بالا  ارتفاعات  تحق  كیدر  فضا  و    قیبه  کرده 

ن  شرانیپ  ستمیس  نیا  یبرو  يشاتیآزما  نینیهمچ خلاء  محفظه    ز یدر 
گرد سال  [8]  دیانجام  در  ه2021.  ژنگ  موسسه    ي،  در  همکاران  و 

با    یيهوايکشت  كی  يدر مورد طراح  يپژوهش  نیپکن کشور چ  یاورفن
 ، یيهوا  يکشت  نیا  يارائه کردند. اهداف اصل  يونیباد    شرانیپ  ستمیس

بررت و همکاران در  2022. در سال  [9]  بود   یو تجار  ياهداف علم  ،
پرنده  يطراح،  MITدانشگاه   ساخت  از  عمود  یاو  استفاده  با  را  پرواز 

 
1. Decoupled 

2. Dielectric Barrier Discharge 

 ی ارسال بسته با پرواز  تیانجام دادند که مامور  يونیباد    شرانیپ  ستمیس
 . [10] را دارد صداي ب

  کرویم  كی، نلسون و همکارش موفق به ساخت  2023سال    در
  نیشدند. در ا  الکتروآیرودینامیك  یاچندمرحله  شرانیپ  ستمیبا س  مایهواپ

  يو الکترود بر عملکرد محرک بررس  یورود  ی پروژه، اثرات هندسه مجرا
  ي بررس شرانیپ  یروین  دیابعاد مقطع بر تول شیافزا  ریتاث  نیشد و همچن

 . [11] دیگرد
  يطراح  نهیدر زم  يقیو همکاران، تحق  کشی، روش2023سال    در

س  نسرنشیبدون   یاپرنده ا  يونی  باد  ستمیبا  کردند.  ها آن   دهیارائه 
 ل یدلبه  يملخ  شرانشیپ   ستمیس  یجابه  شرانشیپ  ستمیس  نیا  ينیگزیجا

، گومز وگا و همکاران  2023. در سال [12] بود ادیلرزش و صدا ز جادیا
  ي ژگیارائه کردند. و  الکتروآیرودینامیك  شرانیپ  ستمیاز س  یدینمونه جد

در داکت    یهواز  شرانیپ  ستمیاز س  ایمدل، قرار گرفتن چندمرحله  نیا
  ستمیس  ن یا  یيکارا  شیپژوهش نشان دهنده افزا  نیا  جینتا  نیبود. همچن

 . [13] است
احمد 2024سال    در  پژوهش   ی ،  همکاران،  زم   ي و   زی آنال   نه ی در 

 شرانشی پ   ستم ی س   ي اصل   يستم ی س   ی پارامترها   ت ی حساس 
 را ارائه نمودند   ستم ی عملکرد س   ی ها بر روآن   ر ی و تاث   الکتروآیرودینامیك 

 هی تخل   نه ی در زم   ي قاتی ، خوشخو و همکاران،  تحق 2024. در سال  [ 14] 
متفاوت الکترودها، در   ي هندس  ط یشرا   جاد یبا ا   ی کرونا در فشار اتمسفر 

ولتاژها   ی ا هی آرا   نش ی چ  اعمال  پولار   ی و  با  متفاوت   ی ها ته ی مختلف 
ا انجام  در  همچن   نی دادند.  مواز   یسر   ن یپژوهش،  گرفتن   ی و  قرار 

 .[ 15]  قرار گرفت   ياب ی الکترودها موردارز 
پژوهش  همانطور اغلب    یهادر  است  مشخص  گرفته  صورت 

چالش پژوهش حل  تلاش  در  ا  ی هاها  در   شرانیپ  ستمیس  نیموجود 
  ی هاستمیس  ریآن جهت رقابت با سا  یيو ارتقا کارا  الکتروآیرودینامیك

 .  باشديم شرانیپ

 الکتروآیرودینامیک  شرانیپ ستمی مدل س

شده سپس    فیهوا تعر  ونیزاسیونی   ياصل  یهابخش ابتدا روش   نیا  در
حاکم    ياضیو روابط ر  الکتروآیرودینامیك  شرانیپدیکوپل    ستمیمدل س
 . است دیگردها ارائه  بر آن 

 ونی زاسیونیانواع روش 

در حال حاضر به دو روش    جهش تولید نیروی پیشرانش  هوا   ون یزاسیونی
که در ادامه   ردیگ  يانجام م  3کرونا  هیو تخل  2كیالکتریسد د  هیتخل  جیرا

 داده شده است. حیتوض كیعملکرد هر 

3. Corona Discharge 
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   کالکترییبا سد د هیتخل

پد  يکی  كالکتریی سد د  هیتخل آن،    يکیالکتر  یهادهیاز  است که در 
ها، از آن  يکیکه حداقل    دهديدو الکترود رخ م  نیب  يکیالکتر  هیتخل  كی

با سد    هیلتخ  یهاستمیشده است. در س  ده یپوش  ق یماده عا  كیتوسط  
دو الکترود  نیولتاژ متناوب با فرکانس بالا ب كی، 3مطابق شکل  قیعا

  ه یکه تخل شوديالکترودها باعث م نیب قی. وجود ماده عاشودياعمال م
کوتاه رخ دهد   يو پراکنده در فواصل زمان  کنواختی به صورت    يکیالکتر

ا[16] الکترود    نیب  ی در فضا  یيهوا  توانديم  يکیالکتر  هیتخل  نی.  دو 
 خواهد شد.  يونیباد  دیکرده و منجر به تول زهیونیوجود دارد را 

 
 . [17] ك الکترییسد د هیتخل يکل ینما -3شکل 

Fig .3. Dielectric barrier discharge overview [17]. 

 كرونا   هیتخل

و    يجزئ  هیاست که در آن تخل  يکی الکتر  یها دهیاز پد  يکیکرونا    هیتخل
انرژ  یاوستهیپ اطراف    يکی الکتر  یاز  رخ    ی رسانا  ك یدر  بالا  ولتاژ  با 
  جادیاطراف رسانا و ا  یگازها  ونی زاسیونیکرونا به علت    هی. تخلدهديم

  لیتخل  يکیمدار الکتر  كی، شمات4. شکل  شوديم  جادیسرد ا  یپلاسما
 .سازدي م انیکرونا را نما

 
 . [18کرونا ]  هیتخل يکل ینما -4 شکل

Fig. 4. Corona discharge overview [18]. 

زمان  هی تخل  م   ي کرونا  م   دهدي رخ  شدت  در   يک یالکتر   دان ی که 
اندازه   ك ی   ي کی نزد  به  باعث    ی ا رسانا  که  باشد   ونی زاس ی ون ی بالا 

 .[18]   هوا شود  ی ها مولکول 

   الکتروآیرودینامیک شرانیپ کوپل ی د ستم یس

مدل از موتور    نیدر مورد ا  شود،يمشاهده م  5طور که در شکل  همان
(. سپس در قسمت 2تا    1وارد کانال شده )از مقطع    یهوا از ورود  انیجر
از    انیجر  باشديم   6که مطابق شکل    شرانیپ  دیتول عبور  از  هوا پس 

به  ساطع  یهاالکترود برخورد  به  درحال حرکت   یهاون یکننده، شروع 
هوا،    یهاسرعت مولکول   ش یامر باعث افزا  نی. اکنندي م  تروددو الک  نیب
تا    2شد. )ازمقطع  خواهد    شرانیپ  دیتول  تیاختلاف فشار و درنها  جادیا

)از مقطع  شوديخارج م ستمیاز نازل گذشته و از س انی جر تی( در نها3
 (. 4تا  3

 
 . [19] الکتروآیرودینامیك  شرانیپ کوپلید ستمیس -5شکل 

Fig. 5. Decoupled EAD System[19]. 

از س   ن ی ا   6مطابق شکل   شامل دو بخش    شران ی پ   ستم ی مدل 
از روش    ون ی   د ی . قسمت تول شود ي م   ي ون ی باد    د ی و تول   ون ی   د ی تول   ي کل 

عا   ه ی تخل  سد  تول   ق ی با  قسمت  تخل   ي ون ی باد    د ی و  روش  کرونا    ه ی از 
 . کند ي استفاده م 

 
 . [20] الکتروآیرودینامیك  شرانیپ کوپلید مدار يکل ینما -6شکل 

Fig .6. Decoupled EAD circuit overview[20]. 

گرفته شده است. پژوهش   [21]از مرجع شماره  يقی روش تلف نیا
  ی روین  دیتول  یيمدل توانا  نیکه ا  دهد ي مرجع نشان م  نیانجام شده در ا

 را داراست.   ترنییپا يتوان مصرف یازابه  شتریب شرانیپ
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 الکتروآیرودینامیک  شرانی پ کوپلی د ستمیس  یاضیمدل ر

 : باشديم ریشرح زدرنظر گرفته شده که به  ياتیفرض یسازمدل جهت

 .شودي فرض م یبعدكیو شبه  داریحالت پا انیجر (1
 . باشديمحدود به شارژ فضا م انیجر (2
الکترودها    نیتداخل ب  نیو همچن  هوای هندسه و عملکرد ورود (3

 گرفته شده است.  دهیناد
ثابت است    3و    2مقاطع    نیمساحت کانال ب  5با توجه به شکل   (4

 . شوديفرض م یمجرا اتمسفر يو فشار خروج
نها (5 تعداد    ش یافزا  ت،یدر  از  مستقل  مرحله  هر  تلفات  و  فشار 

 است(.  کسانیهر مرحله  یبرا يعنی) شودي مراحل فرض م
جهت محاسبه    9 ي ال 1انجام شده، معادلات  اتیتوجه به فرض با

]  شرانیپ  یروین شماره  مرجع  از  ]20که  و  مورد  17[  شده  استخراج   ]
 استفاده قرار گرفته است. 

(1 ) 2 4

2

eA
v v

A
=  

(2 ) 2

4 2
P

v v





= +  

(3 ) 
4 4( ) e wallT v v v A D = − −  

(4 ) [( ) ( ) ]EAD lossP n P P =  −   

سرعت خروجي از   𝑣4سرعت هوا داخل و  𝑣2،  4الي  1در روابط 

مساحت سطح    𝐴𝑒مساحت سطح مقطع پیشران و    𝐴2باشد.  پیشران مي

است.    ∞𝑣مقطع خروجي همچنین   آزاد  اختلاف    𝑃∆سرعت جریان 

است.   پیشران  در  شده  ایجاد  و    𝜌فشار  هوا  جفت    𝑛چگالي  تعداد 
 الکترودهای استفاده شده در پیشران است. 

𝐷𝑤𝑎𝑙𝑙    نیز پسا ناشي از اصطکاک بین جریان و دیواره کانال مي

 بود.  نیروی پیشران تولیدی خواهد 𝑇باشد و درنهایت  

(∆𝑃)𝐸𝐴𝐷    و(∆𝑃)𝑙𝑜𝑠𝑠   توسط  به تولیدی  فشار  ترتیت 
الکترود  به  جریان  برخود  از  ناشي  فشار  افت  و  با  پیشران  که  بوده  ها 

 شود: مي محاسبه  9الي 5استفاده از روابط 
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1. Mott-Gurney 

(9 ) 2
2

v d
v

V
=  

𝐾𝐿    ،ضریب پسا الکترود𝜇    ،ضریب تحرک یوني𝑗𝑀𝐺   چگالي

 𝑑ولتاژ برقرارشده به دو سر الکترود،    𝑉،  1شدت جریان موت گونری 

و   الکترود  جفت  هر  بین  است.    𝜀فاصله  الکتریکي  گذردهي  ضریب 

(∆𝑃)𝐸𝐴𝐷
̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ بعد افزایش فشار پیشران و به ترتیب پارامترهای بي  𝑣2̅و    ̅

 سرعت جریان درون سیستم است. 
 شود: استفاده مي 14الي   10جهت محاسبه توان مصرفي نیز از روابط 
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𝑗    چگالي شدت جریان و𝐽 مقدار    𝐸𝑖𝑜𝑛بعد آن است. همچنین  پارامتر بي   ̅

شارژ اولیه یون است. در نهایت    𝑒انرژی مورد نیاز جهت تولید یك الکترون،  
𝑃   های  توان مصرفي پیشران و اندیس(−)𝑖𝑜𝑛    و(−)𝑎𝑐𝑐𝑒𝑙   ترتیب  به

 باشد. ها مي دهي به آن مربوط به توان مصرفي تولید یون و شتاب 
دارای کمیت روابط  به شرایط  این  وابسته  ثابت هستند که  هایي 

باشند  جوی، جنس الکترود، هندسه چینش طبقات و روش تولید یون مي 
 آورده شده است:   1استفاده گردیده و در جدول شماره    [19]که از مرجع  

 . های ثابت سیستم پیشرانپارامتر -1جدول 

Table 1 . Fixed parameters of the propulsion system. 

Value Symbol Parameter 

8.85

× 10−12  𝐹 𝑚⁄  
ε Electric permittivity 

2 × 10−4  𝑚
2

𝑠. 𝑉⁄  μ Ion mobility 

1.6 × 10−19 𝐶 e Elementary charge 

66 𝑒𝑉 Eion Ionization energy 

2 × 10−3 KL Stage loss coefficient 

1.225 
𝑘𝑔

𝑚3⁄  ρ Air density 
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توان دریافت که پارامترهای طول  با توجه به روابط ارائه شده مي 
سر   دو  به  وارده  جریان  اختلاف  همچنین  و  پیشران  ارتفاع  و  عرض 

 باشند.الکترود پارامترهای اصلي طراحي مي
سنجي الگوریتم و روابط استخراج شده،  مقدار جرم،  جهت صحت

توان مصرفي و نیروی پیشران که پارامترهای خروجي هستند، بر اساس  
شماره   مرجع  ورودی  خروجي   [19]پارامترهای  گردید.  های محاسبه 

های مرجع آورده شده خطای زیر یك درصد را نسبت به داده  دستبه 
 را داراست. [ 19]شماره 

های مربوط به متغیرهای ورودی و خروجي داده  2جدول شماره  
 دهد.را نشان مي  [19]و مقایسه آن با مرجع محاسبه شده 

 .تمیالگور  يصحت سنج ج ی نتا -2جدول 

Table 2. Algorithm verification results. 

Parameter Symbol 
Reference 

Value 

Calculated 

Value 

Width a 0.314  𝑚 0.3140  𝑚 

Height b 0.186 𝑚 0.1860 𝑚 

Length c 0.17  𝑚 0.1700  𝑚 

Voltage V 9920 𝑉 9922 𝑉 

Thrust T 16.7 𝑁 16.675 𝑁 

Power P 1.93  𝑘𝑊 1.924  𝑘𝑊 

Mass m 0.26 𝑘𝑔 0.263 𝑘𝑔 

 بهینه  الکتروآیرودینامیکطراحی سیستم پیشران 

شکل   شده،  ارائه  روابط  به  توجه  سیستمي    7با  عملکرد  بیانگر 
پیشران خواهد بود. این سیستم دارای چهار دسته متغیر ورودی شامل 
ابعاد هندسي )طول، عرض و ارتفاع(، ولتاژ وارد شده به دو سر الکترود،  

الکترود )جفت  مراحل  تعداد  مواد  فاصله،  جنس  و  ومنفي(  مثبت  های 
باشد. و متغیرهای خروجي آن جرم، نیروی پیشران و توان  مصرفي مي

 مصرفي سیستم پیشران خواهد بود.  

 
 الکتروآیرودینامیك نشرا یپ يستمیساختار س .7 شکل

Fig. 7. EAD system structure. 

  الکتروآیرودینامیك سیستم پیشرانش  فلوچارت طراحي    8در نتیجه شکل  
 خواهد بود: 

 

 .الکتروآیرودینامیك شرانیپ ستمیس الگوریتم طراحي -8شکل 

Fig. 8. EAD design algorithm. 

ن توان   شرانی پ  یرویبا ثابت در نظر گرفتن  با هدف کاهش جرم و  و 
مع  يمصرف به   اریبا  مسئله  صورت  رابطه  ه ب  یسازنهیبرابر    15صورت 

 خواهد بود: 

(15 ) 

minimize .

w.r.t  a,b,c,n,x,V

s.t req

f m P

N N

=

→

→ =
 

بهره گرفته  GA-SQP تم یمسئله از الگور  ن ی ا   ی ساز نه ی به  ی برا 
( و GA)   ك ی ژنت   تم ی از الگور   ي ب ی ترک  GA-SQP  تم ی الگور شده است.  
حل مسائل   ی( است که برا SQP)  يدرجه دوم متوال   یز ی ر روش برنامه

غ   دهی چ ی پ   یساز نه ی به م   يرخط یو  ا شود ي استفاده   GAروش،    نی . در 
جستجو   ك ی عنوان  به  م   ی سراسر   ی ابزار  نواح   کند ي عمل   يتا 
را شناسا   ی در فضا   دوارکننده ی ام   یبرا   SQPسپس    ند، ک   یي جستجو 

در   يمحل   نهی به سمت جواب به  تر عی سر   یي و همگرا   ترق یدق   ی جستجو 
در اجتناب   GA  یيتوانا   لی به دل   ب یترک   نی . ا شود ي استفاده م  يآن نواح 
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در حل مسائل با   SQPو قدرت    ي محل  ی ها مم ی ن ی از به دام افتادن در م 
مهندس   ژه یو به   ده، ی چ ی پ   ود ی ق  مسائل  طراح  يدر  ت  ي و  شامل   وابعکه 
 مؤثر است.  ار ی هستند، بس   دهی چ ی پ   ود یو ق   يرخط ی غ 

ارائه    GA-SQPتنظیمات استفاده شده برای الگوریتم    3در جدول  
 شده است. 

 . GA-SQPتنظیمات الگوریتم   -3جدول 

Table 3. GA-SQP settings. 

GA Algorithm Setting   
Value Parameter 

100 Population Size 

10 Elite Count 

20 Generation Size 

1 × 10−9 Function Tolerance 

SQP Algorithm Setting 
Value Parameter 

20 Maximum Iterations 

1 × 10−8 Function Tolerance 

1 × 10−8 Constraint Tolerance 

 :باشدي( مGA-SQP) تمیالگور یسازنهیبه  یيحاصل نها 5و  4 جدول

 .شرانیپ ستمیس هایپاسخ ورودی -4جدول 

Table 4. The response of propulsion system inputs. 

N(N) a(m) b(m) c(m) n d(m) V(V) 

10 0.4 0.2 0.2 1 0.020 49660.8 

20 0.453 0.249 0.203 1 0.010 29665.0 

30 0.450 0.641 0.200 1 0.020 46627.4 

40 0.783 0.204 0.201 3 0.020 41676.7 

50 0.562 0.591 0.200 2 0.009 17472.0 

60 0.579 0.567 0.201 1 0.016 48753.8 

70 0.525 0.252 0.215 4 0.012 30262.2 

به ترتیب عرض، ارتفاع   cو   a ،bنیروی پیشران،  N، 3در جدول 
فاصله بین دو الکترود   dتعداد مراحل سیستم،    nو طول سیستم پیشران  

 هاست.ولتاژ بین دو سرآن  Vو 

 .شرانیپ ستمیس هایپاسخ خروجي -5جدول 

Table 5. The response of propulsion system outputs. 

Thrust(N) Power(kW) Mass(kg) 

10 2.630 0.346 

20 6.239 0.412 

30 7.113 0.631 

40 8.728 0.576 

50 10.204 0.679 

60 18.820 0.668 

70 19.392 0.488 

در شکل   بهینه    10و    9همچنین  نمودارهای  ترتیب  سازی به 
 T-motorموتور همکلاس  برای سیستم پیشران     SQPو   GAروش  

U10 Plus KV100   ئه شده است. اار 

 

 . GAسازی روش  بهینهنمودار  -9شکل 

Fig. 9. GA algorithm diagram. 

 

 .SQPسازی روش بهینهنمودار  -10شکل 

Fig. 10. SQP algorithm diagram 
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 یکی موتور الکتر
موتورها  یهاداده   سهیمقا  یبرا از  موجود    يکیالکتر  یموجود  معروف 

  ی رویها با نآن   یدیتول  شرانیپ  یرویکه ن  یاگونه استفاده شده است به 
 باشد.  كینزد ایو  یخواسته شده مساو شرانیپ

  يکیالکتر  یشده از موتورها  یآورجمع  یهاداده  5شماره    جدول
 دهد:ي را نشان م

 . [22]  اطلاعات موتورهای الکتریکي  -5 جدول

Table 5. Electric motors data [22]. 

m(kg) P(W) T (N) Name Figure 

10.14 70.4 0.405 
T-motor U10 

KV80 

 

20.09 152.01 0.243 
T-motor U8 

Lite KV85 

 

30.02 278.14 0.239 
T-motor U8 

Lite KV150 

 

39.98 399.98 0.243 
T-motor U8 

Lite KV85 

 

49.99 568 0.508 
T-motor U10 

Plus KV100 

 

59.85 696 0.792 
T-motor U12 

Lite KV100 

 

69.96 776 1.28 
T-motor U13 

Lite KV100 

 

 عملکرد  سهیمقا

مصرف   سه ی مقا   ی برا  توان  نمودار  دو  ن   ي عملکرد  جرم    شران ی پ   ی رو ی بر  و 
 رسم شده است.   شران ی پ   ی رو ی بر ن   ستم ی س 

 
 . شرانیپ یروی برحسب ن ينمودار توان مصرف  -11شکل 

Fig. 11. Power consumption to thrust diagram. 

توان    يطور کله که ب  افتیدر  تواني م  11توجه به نمودار شکل    با
نسبت    یادیز  اریاختلاف بس  الکتروآیرودینامیك  شرانیپ  ستمیس  يمصرف

 ی به ولتاژها  ستمیس  نیا  از یآن ن  ياصل   لیداشته که دل  ي کیبه موتور الکتر
  شرانیپ  ستمیموضوع س  نیولت( است. که ا  2000بالا )بالاتر از    اریبس

است که با يه ی. بدکنديبه مبدل ولتاژ م  ازمندیرا ن  كینامیرودیالکتروآ
.  ابدی  شیافزا  زیهر دو نوع موتور ن يتوان مصرف  شرانیپ  یروین  شیافزا

با مصرف حداقل توان    شرانیپ  یرو ین  دیبه تول  ازیدر صورت ن  جه یدر نت
 به صرفه خواهد بود.  يک یالکتر یاستفاده از موتورها

 
 . شرانیپ یروینمودار جرم برحسب ن -12شکل 

Fig. 12. Mass to thrust diagram. 

شکل    با نمودار  به  پ  افتیدر  تواني م  12توجه  جرم    شرانیکه 
ز  راتییتغ  الکتروآیرودینامیك افزا  یادیچندان  به    ی روین  ش ینسبت 

الکتر  شرانیپ موتور  جرم  مقابل  در  اما  افزا  يکینداشته   یروین  شیبا 
  نیا  ینقطه قوت برا  كی  تواندينکته م  نیدارد. ا  یرشد صعود  شرانیپ

 باشد.  ي کیکترال یدر مقابل موتورها ستمیس

 تحلیل حساسیت 

به طوری که   انجام شده  بر روی متغیرهای طراحي  تحلیل حساسیت 
در نظر گرفته   2تمامي پارامترها ثابت و برابر مقادیر مبنا جدول شماره  

شده و تنها پارامتر مد نظر تغییر نموده و نمودارهای نیروی پیشرانش بر  
ها جرم و همچنین نیروی پیشرانش بر توان تولیدی برحسب تغییرات آن

 رسم گردیده است. 

 ابعاد سیستم پیشران 

در این بخش به برررسي تاثیر دو پارامتر طول و عرض سیستم پیشران  
 شود. پرداخته مي

نمودار آنالیز حساسیت بر حسب تغییرات عرض سیستم پیشران به  
 استخراج شده است.   13صورت شکل
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  ش پیشران نیروی  توان دریافت که تغییرات  مي   13با توجه به نمودار شکل    
به توان مصرفي با افزایش عرض تغییر بسزایي ندارد اما با افزایش عرض  
نسبت پیشران به جرم افزایش خواهد داشت. میزان افزایش پیشران بر جرم  

متر به بالا رشد خیلي کمتری خواهد داشت و تاثیر آن    2/ 5از عرض دو  
متر مقدار پیشران نسبت به    1ناچیز خواهد بود. همچنین در عرض حدود  

 توان مصرفي و جرم حالت بهینه خواهد داشت. 

 
 . نمودار آنالیز حساسیت بر حسب تغییرات عرض -13شکل 

Fig. 13. Sensitivity analysis based on width.  

به   پیشران  سیستم  عرض  تغییرات  حسب  بر  حساسیت  تحلیل  نمودار 
 استخراج گردیده است.   14 صورت شکل

 
 . حساسیت بر حسب تغییرات ارتفاعنمودار آنالیز  -14شکل 

Fig. 14. Sensitivity analysis based on height. 

توان دریافت که تغییرات پیشران به  مي   14با توجه به نمودار شکل  
توان مصرفي با افزایش ارتفاع نیز همانند عرض تغییر بسزایي ندارد اما با  
افزایش ارتفاع نسبت پیشران به جرم افزایش خواهد داشت. اما میزان افزایش  

متر به بالا رشد خیلي کمتری خواهد داشت    1/ 5پیشران بر جرم از ارتفاع دو  
متر مقدار پیشران    0/ 4و تاثیر آن ناچیز خواهد بود. همچنین در عرض حدود  

 نسبت به توان مصرفي و جرم حالت بهینه خواهد داشت. 

 طول سیستم پیشران 

  نمودار آنالیز حساسیت بر حسب تغییرات طول سیستم پیشران در شکل
 نمایش داده شده است.  15

 
 . نمودار آنالیز حساسیت بر حسب تغییرات طول -15شکل 

Fig. 15. Sensitivity analysis based on length. 

نمودار شکل   به  توجه  طول  مي   15با  افزایش  که  دریافت  توان 
سیستم پیشران تنها تاثیر منفي بر روی نسبت پیشران به جرم و همچنین  
نسبت پیشران به توان مصرفي خواهد داشت. اما این تاثیر برروی نسبت  
نیرو پیشران تولیدی بر توان مصرفي به دلیل ثابت ماندن توان مصرفي  

ر منفي به دلیل افزایش سطح بسیار کمتر خواهد بود. دلیل اصلي این تاثی
افزایش اصطکاک بین جریان هوا و   به  دیواره سیستم است که منجر 

 شود.دیواره مي

 ولتاژ بین دو الکترود

صورت نمودار آنالیز حساسیت بر حسب تغییرات ولتاژ سیستم پیشران به
 استخراج شده است.  16شکل

 
 . نمودار آنالیز حساسیت بر حسب تغییرات ولتاژ -16 شکل

Fig. 16. Sensitivity analysis based on voltage. 
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نمودار شکل   به  توجه  باعث مي   16با  ولتاژ  افزایش  که  دریافت  توان 
افزایش نیروی پیشران تولید شده و این افزایش هیچ تاثیری برروی جرم  
 سیستم ندارد و نسبت پیشران به جرم همیشه در حال افزایش است. و

در مقابل آن با افزایش ولتاژ توان مصرفي سیستم افزایش بشدت بالایي 
به  داشت  از  صورتيخواهد  مصرفي  توان  به  پیشران  نیرو  نسبت  که 

 شود. ولت به بالا به صفر نزدیك مي 25000ولتاژهای 

 یریگجهینت

و   د ی گرد   ي معرف   الکتروآیرودینامیك   شران ی پ   ستم ی مقاله ابتدا س   ن ی ا   در 
شد. در   ي بررس  نه ی زم   ن ی انجام شده در ا   ی ها از پژوهش   ي سپس بعض 
ارائه شد. پس از   ك ی نام ی رود ی الکتروآ   شران ی پ   ستم ی س   ی ساز ادامه مدل 

الگور   يطراح   تمی الگور   يسنج صحت  از  استفاده  با  شده،   تمی ارائه 
 ی ا نه ی به ك ی نام ی رود ی الکتروآ  شران ی پ   ستم ی ( س GA-SQP)   ی ساز نه ی به
مقاد   ی ا بازه   ی برا  نها د ی گرد   ي طراح  شران ی پ   ی رو ی ن   ر ی از  در   تی . 

 سه ی موجود مقا   يک یالکتر ی با موتورها   نهی به  شران ی پ   ستم ی س  ی ها داده 
نتا د ش  اساس  بر  م   ج ی .  دل   توان ي استخراج شده  به  ولتاژ   از ی ن   ل ی گفت 

)   ار ی بس  مصرف   2000بالا  توان  بالا(  به   شرانی پ   ستم ی س   ي ولت 
مقا   شتری ب   ار ی بس   الکتروآیرودینامیك  در  بود.  موتور   سه ی خواهد  با 

افزا   الکتروآیرودینامیك   شرانی پ   ستم ی س   ي ک یالکتر   ی رو ی ن   ش ی با 
 ستمی موضوع باعث شده س   ن ی ندارد. ا   ی د یجرم شد   ش یافزا   شران،ی پ 
 یها موتور   به   نسبت   ی بهتر   نهی گز   ك ی نام ی رود یالکتروآ   شران ی پ 

باشد.   وتن ی ن   60از    شتر ی ب   شران ی پ  ی رو ی به ن   از ی در صورت ن   ي ک یالکتر 
س   حداکثر  در  جرم   ك ی نام ی رود یالکتروآ   شران ی پ   ی ها ستم ی اختلاف 

گرم است. و   1041  يک یالکتر   ی گرم و در موتورها  333شده    يطراح 
نها  افزا   تی در  ب   شی با  فواصل  کاهش  و  مراحل  الکترودها   نی تعداد 

 ی د ی تول   شرانی پ   ی رو یبا ن   الکتروآیرودینامیك   شرانی پ   ستمی س   تواني م 
انجام   با  باشد.  زی جرم و حجم ناچ   شیگونه که افزا کرد آن   يبالاتر طراح 

 آید:دست مي نتایج ذیل به ،  ت یحساس   ز ی آنال 

جرم خواهد شد اما    شیباعث افزا  ،شرانیپ  ستمیس  ابعادی  شیافزا (1
،  شودي م زیطول الکترودها ن  شیباعث افزا گر یامر از طرف د نیا

افزاکه   م  یدیتول  شرانیپ  یروین  شیامکان  فراهم  . سازدي را 
به   به باتوجه  نتيم  دست آمدهنتایج   شیافزا  نیا  گرفتجه یتوان 

تاث رو  یشتریب  ریابعاد  را   شرانیپ  یروین  یبر  جرم  به  نسبت 
 داراست. 

رو   ي مثبت   ر ی تاث   چگونه ی ه   شران ی پ   ستم ی طول س   ش ی افزا  (2   ی بر 
  ش ی طول تنها شاهد افزا   ش ی نداشته و با افزا   شران ی پ   ستم ی س 

ناش  پسا  و  افزا   ي جرم  داخل   ش ی از    شران ی پ   ستم ی س   ي سطح 
 بود.    م ی خواه 

باعث   م ی ولتاژ دو سر الکترود به صورت مستق   ش ی اگر چه افزا  (3
 شی امر باعث افزا   نی شده ، اما ا   ی د ی تول   شرانی پ   یرو ی ن   شی افزا 
به هم   ستمی س   يتوان مصرف  دی شد  به   ستم ی علت س  نی شده و 

و   قدرتمندتر  توان  نتیجه منبع  ب   در  جرم   دا ی پ   اج ی احت   شتر ی با 
 خواهد کرد. 
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 Deployable solar arrays serve as the primary power source for many 

remote-sensing satellites. These arrays, characterized by their long, wide, 

and thin structure, exhibit significant flexibility, posing challenges to 

satellite attitude control. Remote sensing missions require rapid 

maneuvers to capture images within strict time constraints, yet such 

maneuvers induce oscillations in the deployable solar arrays, degrading 

image quality. This study presents an advanced attitude control strategy to 

mitigate the uncertainties introduced by solar array vibrations. An adaptive 

robust attitude controller is implemented to address model uncertainties 

and environmental disturbances. While the adaptive robust control method 

effectively manages attitude maneuvers with slew rates below 1 deg/s, 

high-frequency vibration amplitudes increase during rapid attitude 

adjustments. A dual-control approach is introduced to counteract this 

effect, integrating an adaptive robust attitude controller with an input 

shaping technique for vibration suppression. Simulation results confirm 

that the proposed control strategy enhances pointing accuracy, stability, 

and vibration attenuation, improving imaging performance in dynamic 

operational scenarios. 
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 های كلیدی:  واژه 

 ریپذماهواره انعطاف
   سریع  رمانو

  یقیبطت مقاوم
   کاهش ارتعاشات

 یودرو هی د شکل

بازشونده استفاده    یدیخورش  هایاز آرایه   یالکتریک  یانرژ  نیمنظور تأمسنجش از راه دور، به   یهادر ماهواره  
آرایه شودیم م  یدارا  یدیخورش  های.  کم  و ضخامت  زیاد  عرض  و  آراباشندی طول  لذا    ی دیخورش  یهاه ی. 

وجود ماهواره به   تیکنترل وضع  یرارا ب  هاییی دشوار  یدیخورش  یهاهیآرا  یریپذهستند. انعطاف  ریپذانعطاف 
با حجم    یربرداریتصو  رینظ  یسنجش از راه دور، الزامات   تیبا مأمور  ییهاماهواره   ی. از طرف دیگر، براآوردیم

. شودیم  فیتعر  یربرداریمد تصو  یزمان  تیاز اهداف موردنظر و محدود  یربرداریمنظور تصومانور به   تیزیاد، قابل
  ی د یخورش  هایآرایه   شودیکه باعث م   باشدی م  تیبه مانور سریع وضع  از یاین ملزومات، ن  نمنظور برآورده نمودبه

و ک نماید  ارتعاش  این مقاله کنترلتصاویر گرفته  تیفیبازشونده  یابد. در    ی طراح  یتیکننده وضعشده کاهش 
وجود آمده است  ه ب  یدیخورش  هایآرایه   پذیریانعطاف   لی که در مدل به دل  ییهاتقطعیکه بر عدم   گرددیم

و حضور اغتشاشات    ریپذموجود در مدل ماهواره انعطاف  ییهاتقطعی  عدم. در این راستا، با توجه به دیفائق آ
وضع  ،یخارج کنترل  روش  تطب  تیاز  م  یقیمقاوم  وضعشودی استفاده  کنترل  روش  تطب  تی.  در    یقیمقاوم 

دامنه    ت،یسریع وضع  یدارد. اما در مانورها  یعملکرد خوب  هیدرجه بر ثان  کیبا نرخ دوران کمتر از    ییمانورها
  ی مضاعف برا   ی. لذا در ادامه، یک روش کنترلیابدی افزایش م  تریج  ایماهواره    یاه یزاو   ینوسانات فرکانس بالا

مقاوم   تیجهت کاهش ارتعاشات، کنترل وضع  یشنهادی. در واقع روش کنترل پشودی کاهش ارتعاشات ارائه م
ت  یمبتن  یقیتطب شبباشدیم  یورود  یدهشکل   کیکنبر  نتایج  م  سازیه ی.  کنترل    دهدینشان  روش  که 

وضع  ،یشنهادیپ مانور سریع  نشانه   ت،یدر  پایدار  رویدقت  ملاحظه   طور بهرا    روینشانه   ی و  بهبود    ایقابل 
 در کاهش ارتعاشات دارد.  یو عملکرد خوب دهدیم
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 علوم و فناوری فضایی 

   1 شمارة،  18، دورة 1404سال 

 و اختصارات   علائم

 𝐽 اینرسی کل سازه ماتریس 
 𝐽𝑚𝑏 بدنه اصلیاینرسی  ماتریس 

 𝜔 ایسرعت زاویه 
 𝛿 پذیرانعطاف  و   صلب  های اثر متقابل بخش 

 𝜂 بردار مختصات مودال
 𝑢 کنترلیگشتاور  

 𝑇𝑑 جیر اغتشاشات خا 
 𝐶 ضرایب میرایی  ماتریس 
 𝐾 سختیضرایب    ماتریس 

 𝜔𝑛𝑖 یفرکانس طبیع 

𝜁𝑖 ضریب میرایی  

 𝑞 کواترنیون واحد
 𝑟 بردار کنترل
 𝑢𝑎 سازی مدل قانون کنترل ترم جبران

 𝑢𝑠1 یط پایدارساز خ   ک ترم فیدب 
 𝑢𝑠2 یطغیرخ   مقاوم  ک ترم فیدب 

 مقدمه

شدند و به دلیل ساخته می ک  کوچ  یهااندازه   رها درهواهگذشته، ما  رد
بود    شده   فیا تعرههرواهفضا برای این ما  رای که دای سادههتیرمأمو

ما برای  امروزه  داشتند.  کمی  الکتریکی  توان  به  دیگر ههرواهنیاز  و  ا 
مأمور  هایسیستم تپیچیده  یهاتیفضایی،  از    [1]شود  میریف  عتری 

از  ههرواهما  رد  ، دیگر  فطر سنجش  دورای  قابلیراه  مختلفی هت،  ای 
  ت، دقزولوشن بالار، گرفتن تصاویری با  بالا  تصویربرداریحجم  ر  نظی

ای ههرواهما  رد  . تی زیاد مدنظر اسرو عرض تصویربردا  بالا  1ویرنشانه
به  امروزه  توان   رمنظومرسوم  آتأمین  از  خوهایهرالکتریکی  شیدی  رای 
ریف شده نظیر  عت  الزامات  برآورده نمودن  شود. جهتمیبازشونده استفاده  

  تمحدودی  و  د نظر رچندگانه مواهداف    بردای از عکس  تجه ر  مانو  تقابلی
سریع    ر باشد. مانومی  تیعسریع وض  ر، نیاز به مانویربرداریتصو  مد  زمانی

نمایند و اش  عترشیدی بازشونده ارای خوهایهرشود آباعث می  تیعوض
 .ش یابدهتصاویر گرفته شده کا تد که کیفیسبب شو

پیاده  روطه ب و  طراحی  سیستکلی  برای   تیعوض  کنترل  مسازی 
انعطاف اجزای  با  دشوار بز  ریپذماهواره  شامل  قابل  یریگ  های 

جمله  ای  حظهملا بالااز  مرتبه  میرایی ض  ینوسان  رفتار،  مدل  ، یفعبا 

 
1. Pointing Accuracy 
2. Robustness 

مدلهااطخ تقریی  از  ناشی  ذاتی  مدل  رآو  تدسه ب   تجه   بسازی  دن 
محدود محو،  اهمترراپا  طعیتقعدم،  مرتبه  بین  زیاد  و   ارهکوپلینگ 

 . [2] باشدمی  ی بودن مدلطغیرخ
مانورهای سریع   رد  پذیرانعطاف  یهماهوار  یتکنترل وضع  رمنظوبه 

در برابر   2قوام های اریمعبا توجه به  ددیعای کنترلی متهوش روضعیت، 
پذیر،  فانعطا  ینوسانات اجزا  یهدامن   کاهشت،  و اغتشاشا  تقطعیمعد

  ی اجرا  زمانش و  وجود فراجه   عدم،  فرکانس بالا  نگ یوجود چتر  عدم
طی   رکنترل بهینه حداقل زمان د  ، [3]ر مرجع  د  .تاس  استفاده شده  مانور
بز  تیعوض  رمانو زاویه  با  و  ار سریع  شده رگ  وش  رعملکرد    .ت اس  ائه 

پذیر  ای انعطافهنظر گرفته شده برای سازه  رای دهمدداد  عکنترلی به ت
وش کنترل بهینه عصبی برای اجرای  راز  ،  [4]در مرجع  .  توابسته اس

اسرمحو  کی  رمانو شده  استفاده  کنترل وضعیم  قوا  که  ت ه   ت سیستم 
عدم  تنسب برهطیتقبه  مدل  نشدهر ای  مرجع  دت.  اس  سی  از  ،  [ 5]ر 

  راجرای مانو  ربه منظو  فی لیاپانور خروجی مبتنی بر تئو  رکنترل پسخو
پاسخ خروجی و   ر. نتایج حاصل فراجهش دت استفاده شده است  وضعی

 . دهدا نشان می رنوسانی بودن 
که این    تزشی باعث شده اس غل  مدقوام و عملکرد خوب کنترل  

 ,[7،6]  گیرد  رد توجه قرارپذیر موماهواره انعطاف  تکنترل وضی  رد  روش

مرجع  د شبکه عصبیغل  مد وش  راز  ،  [8]ر  بر  مبتنی  خودتنظیم    زشی 
ماتریس   رد  تیطعق  به عدم  تائه شده نسبروش ار.  تاستفاده شده اس

توان، با این قانون  وه بر آن میلاد و ع راینرسی ماهواره، قوام خوبی دا
فت که  یا  تخوبی دس  3ویرنشانه  یرو پایدای  ورنشانه  تکنترل به دق

عملکردزینهه این  بالای  فرکانس  نوسانات  اس  در  ،  کنترل    ت. قانون 
خ  ∞H  کنندهکنترل ماتریس  نامساوی  بر  وش  ر،  (LMI)  4طیمبتنی 
. [9]  باشداغتشاشات زیاد می  تبرای حل مسائل مهندسی تح  مؤثری

یر  غای سیستم متهامترراگر قوام و مسئله تحقق مدنظر گرفته شود و پا
کنترل داکنندهباشند  بهره  جدول  نسبری  بهتری  عملکرد  به    تای 

می  یکنندهکنترل نتایجمقاوم  می  [10]مرجع    باشد.  که  هدنشان  د 
ش همراه با جدول بهره توانایی زیادی برای کاهی مقاوم  کنندهکنترل

 رد. دیابی دقیق داراشات و عترا
مرجع  د  ت   [ 11] ر  مانوطکنترل  برای  ماهواره ر دو  ر بیقی  انی 
 رزمان اجرای مانو   ت که ائه شده اس ر اشات ا ع ت ر پذیر و توقف ا انعطاف 

بیقی مبتنی بر مدل ط وش کنترل ت ر از    [12] ر مرجع  . د تنی اس لا طو 
فاده تگ اس ر ای بز ه ه با زاویه ر وضعیت سه محو   ر مانو   ر منظو مشخصه به

  . تاس   شده 
ی صلب از کنترل مقاوم تطبیقی برای یک ماهواره  [13]در مرجع  

 مدت زمان تقریباً  رد  هجرد  10  رمانو)  سنجش از دور استفاده شده است

3. Pointing Stability 
4. Linear Matrix Inequality 



 

  

 

 

 81 /  ...   رپذی ¬ماهواره انعطاف   ک ی و کاهش ارتعاشات    ی قی مقاوم تطب  ت ی کنترل وضع 
 علوم و فناوری فضایی                              

 1شمارة  ،18دورة  ،1404 سال 

  مد لغزشی با وجود عدم   استراتژیشامل  قانون کنترل    ساختار  .ثانیه(  10
در است.  اغتشاشات خارجی های پارامتری طی مانور وضعیتی وقطعیت
امتری محدود و اغتشاشات  رای پاهتیطق  برای غلبه بر عدم  [14]مرجع  

 . نتایجتبیقی استفاده شده اسطوضعیت مقاوم ت  وش کنترلرجی، از  رخا
زینه که هد  هدنشان می  را  وی خوبیری نشانهروی و پایدارنشانه  تدق

مدت زمان    ر د  هجرد  60  ر مانو)ماهواره است    رزمان کند مانو  ، این عملکرد
 ثانیه(.  60 تقریباً

باط مختصات مودال رتپذیر و اانعطاف  هماهوار  کبا توجه به دینامی
با    1ش جیترهکه برای کا  نمودتوان استنباط  ای، میسازه و سرعت زاویه 

ال و  عش داد. کنترل ف ها کارپذیر  انعطافای  هاشات سازهعترمکانیزمی ا
  [ 15]ر مرجع د. دنباشمی این هدفایج برای ر رکاهاردو  رکنترل پیشخو

  ک مواد پیزوالکتری وال ع وش کنترل فریر از غمت روه بر کنترل ساختالاع
  . تاس  اشات نیز استفاده شدهعترو عملگر برای توقف ا  رعنوان سنسوبه 
کنترل  ت و زشی فازی برای کنترل وضعیغکنترل مد ل از [16]ر مرجع د
نیز    [18،17]  جعامردر  ت.  اشات استفاده شده اسعترا  توقفجهت    العف

ال استفاده  عپذیر ماهواره از کنترل فاشات اجزای انعطافعتر برای توقف ا
دامنهعتراکه    است  شده با  بزهاشات  نسبتاً  مانورهای  رای  از  ناشی  گ 

 . کندا متوقف میرسریع 

ال ماهواره برای میرا کردن نوسانات متناظر با ع وش کنترل ف ر 
ای ه برای فرکانس   و  بودهپذیر مؤثر  انعطاف   یه ی ساز ای بالا ه فرکانس 

ماهواره، فرمان  ر کنترل پیشخو  ر د. د ر پایین سازه، اثر بخشی خوبی ندا 
تحریمی   طح ودی مس ر و  از  تا  ارتع گردد  انعطاف ک  ماهواره  پذیر اشات 

کند  روش جلوگیری  از  یکی  شکل .  فرمانهای  شکل 2دهی  دهی ، 
وه د شکل   ک تکنی است.    3ورودی  که ر ی  است  اساس  این  بر  ودی 

می  تولید  فرمانی  ا سیگنال  که  با اش ع ت رکند  د ه ت  آمده  اجزای   روجود 
ماهواره  انعطاف  مرجع  .  [ 2]   کند می   ف حذ  را پذیر  وش ر از    ، [19] در 

و هد شکل  کا ر ی  برای  اه ودی  سازه ع ت ر ش  انعطاف ه اشات  پذیر ای 
شده  اعمال    است.   استفاده  ر با  د   ، وش این  سیستم   ر فراجهش  پاسخ 

 تحال   ر مدت زمان کمتری به مقدا   رشود و پاسخ سیستم د می   ف حذ 
ودی چند مدی ر ی و ه د وش شکل ر   از   [2] ر مرجع  سد. د ردائم خود می 

کا  ا ه برای  انعطاف ا اش ع ت ر ش  اجزای  برای ت  است.  شده  استفاده  پذیر 
سازی، ای مدل ط این مرجع به خ   ر ودی در ی و نده ه سی قوام شکل د ربر 

د شبیه ده  با  خ ر سازی  د ط صد  انجام شده   ر ا  نتایج   است   فرکانس  که 
وش طور کلی ر به   .ت ا مقاوم اسطبرابر خ   ر وش د ر د این  ه د نشان می 

ن ا محاسبات آس و  ساده   ر ی مزایایی نظیر ساختا را ودی دا ر ی و هد شکل 
پذیر نیاز است میرایی سازه انعطاف   تتنها به فرکانس و نسب و    باشد می 
 رد.ا ندا ر ال  ع وش کنترل ف ر   های چالش و  

 
1. Jitter 
2. Command Shaping 

  ی ارهمانو  رپذیر دفاعطان  یهماهوار  یتکنترل وضع ر  منظوبهاین مقاله    در
 وجود  لیدلبه   .گرددیم  استفاده  یبیوش کنترل ترکراز    یتسریع وضع

از    ی،جرخاپذیر و اغتشاشات  فاعطان  یه ماهوار  یکدینام  ردت  یطعقعدم
 ر. دشودمیاستفاده    یتکنترل وضع  رمنظوبه   یقیبطت  کنترل مقاوم  شور
-پنل  رد  ماندهیاشات باقعترا  بایستمی  تریبهبود ج  رمنظودوم به  یلههو

 هی دشکل  یاهوشراز که  ا متوقف نمودرپذیر فاعطان یدیشرخو های
و شکلاروهما  4عیتوض  تدایه  رینظی  ودرفرمان  و   ی ودرو  هیده 
اسـت    صورتنیمقاله بد  نیارائه شده در ا  هایشبخ.  گرددمیاستفاده  

ابتدا   ادامه  ارائه می   رپذیانعطاف   یماهواره  لمدکه  و در    ی طراحگردد 
-لشکادامه    است. در  آمده  لیتفصبه  شـنهادییپ  توضعی  کنندهلکنتر
شبی  دهی و  عددیهایسازه فرمان  م  ی  در  شـوندیارائه  نیز  .  نهایت 

 گیرد. می انجام ریگیهجینت

 پذیرمدل ماهواره انعطاف 

دارای یک بخش صلب پذیر که  انعطاف  یهیک نمونه ماهوار(  1شکل )
ی دهد. معادلات دینامیکنشان می  را  های خورشیدی استهمراه پنلبه 

 . [20] باشدمی( 1)  پذیر طبق رابطهیک ماهواره انعطاف

(1 ) 𝐽𝜔̇ + 𝛿𝑇𝜂̈ = −𝜔×(𝐽𝜔 + 𝛿𝑇𝜂̇) + 𝑢 + 𝑇𝑑
𝜂̈ + 𝐶𝜂̇ + 𝐾𝜂 = −𝛿𝜔̇ − 𝛿2𝑢𝑝

 

این معادلات   مجموع   اینرسی کل سازه است که  ممانماتریس    𝐽در 
پذیر  و ماتریس اینرسی بخش انعطاف  𝐽𝑚𝑏ماتریس اینرسی بدنه اصلی  

است.   یک   𝐽𝑚𝑏باشد.  می مثبت  معین  و  متقارن  سرعت    𝜔  ماتریس 
مختصات   ایزاویه دستگاه  به  نسبت  ماهواره  بدنه  مختصات  دستگاه 
 است.  یاینرس

(2 ) 𝐽 = [

𝐽11 𝐽12 𝐽13
𝐽21 𝐽22 𝐽23
𝐽31 𝐽32 𝐽33

] 

 𝛿𝑇𝛿صورت  پذیر در ماتریس اینرسی کلی به توزیع بخش انعطاف
ماتریس   و  بین بخش  𝛿است  متقابل  انعطافاثر  و  را های صلب  پذیر 

است که    کنترلیگشتاور    𝑢بردار مختصات مودال و    𝜂دهد.  نشان می
استفاده قرار تغییر وضعیت در بخش صلب مورد  ایجاد  گیرد.  می  برای 

انعطاف بخش  انعطاف  𝑢𝑝پذیر  ورودی  ورودی  اثر  ماتریس    𝛿2پذیر  و 
عبارت   𝐽𝜔است.  + 𝛿𝑇𝜂̇  زاویهبیان مومنتم  است.گر  سیستم    ای کل 

برای تغییر وضعیت بدنه اصلی دارای سه ورودی در سه محور رول، پیچ  
کند تغییری در و یاو است و نوع محرکی که این گشتاورها را تولید می

م نمیشکل  ایجاد  گشتاورهای  عادلات  بهکند.  که    صورتخارجی 
وجود    .شودمیه  نشان داد  𝑇𝑑با ورودی  شوند  اغتشاش به ماهواره وارد می

3. Input Shaping 
4. Attitude Guidance 
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𝜔×(𝐽𝜔بخش   + 𝛿𝑇𝜂̇)  آن شدن  غیرخطی  سبب  معادلات،  ها  در 
 است.   𝜔ماتریس  1متقارن نامتوازن فرم  ×𝜔شود.  می

(3 ) 𝜔× = [

0 −𝜔𝑧 𝜔𝑦
𝜔𝑧 0 −𝜔𝑥
−𝜔𝑦 𝜔𝑥 0

] 

𝑁  ماتریس   𝐶پذیر،  در معادلات بخش انعطاف  × 𝑁    ضرایب میرایی
𝑁 ماتریس   𝐾  و  × 𝑁    باشد:( می 4صورت )سختی به ضرایب 

(4 ) 𝐶 = diag{2𝜁𝑖𝜔𝑛𝑖 , 𝑖 = 1, … , 𝑁}

𝐾 = diag{𝜔𝑛𝑖
2 , 𝑖 = 1, … , 𝑁}

 

 𝜁𝑖فرکانس طبیعی و  𝜔𝑛𝑖  شده،الاستیک در نظر گرفته  مدتعداد  𝑁 که
  زاتیتجه   مقاله  نیدر ا. با توجه به اینکه  ام هستند𝑖  مدضریب میرایی  

صورت پذیر بهانعطاف  یهدینامیک ماهوار  ،نشده  کارگیریبه   افتهیعیتوز
 باشد.( می5معادله )

(5 ) 𝐽𝜔̇ + 𝛿𝑇𝜂̈ = −𝜔×(𝐽𝜔 + 𝛿𝑇𝜂̇) + 𝑢 + 𝑇𝑑
𝜂̈ + 𝐶𝜂̇ + 𝐾𝜂 = −𝛿𝜔̇

 

صورت خلاصه معادلات  توان به بنابراین با توجه به روابط بالا، می
𝐽  پذیر را با در نظر گرفتنانعطاف  یهماهوار = 𝐽𝑚𝑏 + 𝛿

𝑇𝛿    و تعریف
جدید   𝜓متغیر  = 𝜂̇ + 𝛿𝜔   به( حالت  فضای  فرم  در  6صورت  که   )

میسازیشبیه قرار  استفاده  مورد  عددی  داد.های  نشان  این    گیرد،  در 
 ماتریس همانی است.  𝐼رابطه،  

(6 ) 

𝜔̇ = (𝐽𝑚𝑏)
−1[−𝜔×(𝐽𝑚𝑏𝜔 + 𝛿

𝑇𝜓)] +

(𝐽𝑚𝑏)
−1[𝛿𝑇(𝐶𝜓 + 𝐾𝜂 − 𝐶𝛿𝜔) + 𝑢 + 𝑇𝑑]

[
𝜂̇

𝜓̇
] = [

0 𝐼
−𝐾 −𝐶

] [
𝜂
𝜓] + [

−𝐼
𝐶
] 𝛿𝜔

 

 
 . [21] 5-هماهوار  -1 شکل

.]21[5-Intelsat .1Fig. 

 
1. Skew Symmetric Form 

 ی ق یمقاوم تطبرل كنتقانون 

به   رد با عدماین بخش  مقابله  پارامتریهقطعیتمنظور    ه ماهوار  رد  ای 
خا  پذیرانعطاف اغتشاشات  موجودرو  تطبیقی جی  مقاوم  کنترل    ارائه   ، 

ماتریس اینرسی ماهواره  ت است که  رصومکانیزم کنترل بدین شود.  می
توسط قانون کنترل اعمال    د.شوسانی میروزرر لحظه بهه  رپذیر دانعطاف

ی سیستم کنترل  رآید. علاوه بر آن پایدامی  تدسه ی مقاوم برشده، پایدا
 نمود.اثبات    فی لیاپانوری پایداربا استفاده از تئو توان را میحلقه بسته  

 ت. اس نشان داده شده( 2) شکل رقانون کنترل د یکل رساختا

 
 . یقیمقاوم تطب تی ساختار قانون کنترل وضع -2 شکل

Fig. 2. Structure of the adaptive robust control law. 

می به  استفاده  کواترنیون  از  ماهواره  وضعیت  توصیف   .شودمنظور 
پذیر سینماتیک ماهواره انعطاف ( و معادلات  7صورت ) به   𝑞کواترنیون واحد  

𝑞𝑣شوند.  ( تعریف می 8صورت ) به  ∈ ℜ
𝑞4و    3 ∈ ℜ   های ترتیب مؤلفه به

 .[ 22] برداری و اسکالر مربوط به کواترنیون واحد است 

(7 ) 𝑞 = [𝑞1, 𝑞2, 𝑞3, 𝑞4]
𝑇 = [𝑞𝑣 , 𝑞4]

𝑇

𝑞𝑣
𝑇𝑞𝑣 + 𝑞4

2 = 1
 

(8 ) 𝑞̇ = [
𝑞̇𝑣
𝑞̇4
] = 0.5 [

𝑞4𝐼3 + 𝑞𝑣
×

−𝑞𝑣
𝑇 ]𝜔 

در مسئله تعقیب وضعیت ماهواره، بردار خطای کواترنیون وضعیت 
𝑞𝑒   به( می9صورت  تعریف  آن  (  در  که  وضعیت    𝑞𝑑شود،  کواترنیون 

𝑞𝑑باشد. همچنین  مطلوب می
عملگر ضرب   ⨂و    𝑞𝑑مزدوج مختلط    ∗

 ها است. کواترنیون

(9 ) 
𝑞𝑒 = 𝑞𝑑

∗⨂𝑞 = [
𝑞𝑒𝑣
𝑞𝑒4
]

= [
𝑞𝑑4𝑞𝑣 − 𝑞4𝑞𝑑𝑣 − 𝑞𝑑𝑣

× 𝑞𝑣
𝑞𝑑4𝑞4 + 𝑞𝑑𝑣

𝑇 𝑞𝑣
] 

𝜔𝑑  شود. بردار  ریف میعلوب ماهواره تطم  ایزاویه   تسرع  ررداب
𝜔𝑒   ای بازاویه  تسرع  یاطخ = 𝜔 − 𝜔𝑑  شود. بردار  نشان داده می

 م:گیرینظر می رد( 10) ترصوه ا بر 𝑟  کنترل

(10 ) 𝑟 = 𝜔𝑒 + 𝑘1𝑞𝑒𝑣  
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 :یمردا (10) گیری ازبا مشتق. مثبت است یعدد 𝑘1که 

(11 ) 𝑟̇ = 𝜔̇ − 𝜔̇𝑑 + 𝑘1𝑞̇𝑒𝑣  

(  8)  و(  5)  یرگذاو جای(  11ف )ر دو طره  رد  𝐽ن  با ضرب کرد
 م:یردا

(12 ) 𝐽𝑟̇ = −𝜔×𝐽𝜔 − 𝐽𝜔̇𝑑 + 𝐽𝑘1𝑞̇𝑒𝑣 + 𝑢 + 𝑇𝑑 − 𝐶
𝑇𝜂̈ 

اغتشاش به رت  اتمام  𝑑  صورتا  = 𝑇𝑑 − 𝐶
𝑇𝜂̈  کنیم. ریف میتع  

عنوان  به را    𝑥̂ست.  ا  اییهقطعیت شامل عدم  𝐽  اینرسی  ممان  ماتریس
مقادیر   از  𝑥تخمینی  = [𝐽11, 𝐽22, 𝐽33, 𝐽23, 𝐽13, 𝐽12]

𝑇  ریف تع
𝐿:ℜ3ر  عمگنیم.  کمی → ℜ3×6    برای هر بردار𝑎 = [𝑎1, 𝑎2, 𝑎3]

𝑇 
 شود: یریف معت زیر ترصوه ب

(13 ) 
𝐿(𝑎) = [

𝑎1 0 0 0 𝑎3 𝑎2
0 𝑎2 0 𝑎3 0 𝑎1
0 0 𝑎3 𝑎2 𝑎1 0

]

𝐽𝑎 = 𝐿(𝑎)𝑥

𝐹 = −𝐿(𝜔̇𝑑) − 𝜔
×𝐿(𝜔) + 𝐿(𝑘1𝑞̇𝑒𝑣)

 

 م:کنیبازنویسی می( 14) ترصوه ا بر (12) رابطه

(14 ) 𝐽𝑟̇ = 𝐹𝑥 + 𝑢 + 𝑑 

بسته    ادلهعم  ،(14)  رابطه حلقه  کنترل وضعیت  نشان  رسیستم  ا 
 د.هدمی

 ت: اس شده  نظر گرفته رد زیر کننده دو فرضطراحی کنترل رد

وضعیت،  ت  :1  فرض کنترل  قانون  پنلدامنهوسط  ارتعاشات  های ی 

‖𝑑‖  خورشیدی و دامنه اغتشاشات کل ≤ 𝑑𝑚 ت. محدود اس 

𝑥  ای است کهگونهها بهقطعیتعدم  :2فرض   ∈ Ω𝑥 = {𝑥: 𝑥min <

𝑥 < 𝑥max}  و    دردا  رقرا𝑥min    و𝑥max    ی لاترتیب باند پایین و باند بابه
 ت. اس 𝑥 لومعم

عدمبه  منفی  تأثیر  کردن  حداقل  و ای  هقطعیت  منظور  اینرسی 
( 15)  ترصوه ی سیستم، قانون کنترل بروی پایدار  جی برراغتشاشات خا

 د: شومی در نظر گرفته 

(15 ) 

{
 
 

 
 
𝑢 = 𝑢𝑎 + 𝑢𝑠1 + 𝑢𝑠2

𝑢𝑎 = −𝐹𝑥̂
𝑢𝑠1 = −𝑘2𝑟

𝑢𝑠2 = −𝑅(𝑑𝑚sign(𝑟))

𝑥̇̂ = Proj𝑥(𝛤𝐹
𝑇𝑟)

 

پایدارساز  کترم فیدب 𝑢𝑠1  کنترل، قانونسازی مدل ترم جبران 𝑢𝑎 که
استه  بهر  کی  𝑘2   وی  طخ فیدب  𝑢𝑠2.  مثبت  ی  طغیرخ  مقاوم  کترم 

ب  پایدارآو  تدسه برای  است.    یردن  مقاوم  عملکرد  همچنین  و 
 

1. Globally 

2. Uniformly 

sign(𝑟) = [sign(𝑟1), sign(𝑟2), sign(𝑟3)]
𝑇 , 𝑖 = در    1,2,3
 ت. اس( 16) ترصوه ب 𝑥̇̂  بیقطت قانون شود. نظر گرفته می 

(16 ) 
Proj𝑥𝑖(•𝑖) = {

0 if {
𝑥̂𝑖 = 𝑥𝑖maxand •𝑖> 0

𝑥̂𝑖 = 𝑥𝑖minand •𝑖< 0
•𝑖 ow.

 

𝛤  از روش  راست. د  معین   ماتریس مثبت  مد ای کنترل  هبرخی 
 د: شوانتخاب می( 17ت )م ت تابع علارصوه ب 𝑢𝑠2 لاً موعزشی، مغل

(17 ) 𝑢𝑠2 = −𝑑𝑚sign(𝑟) 

وه  لاعل منجر به نوسانات شدید بآ زشی ایدهغل  مداین تابع کنترل  
، قانون کنترلر  شود. دمی  آن  رناپیوستگی د  دلیلعمل بهر  ی درناپایدا
 𝑢𝑠2  د:کنه دربرآو ( را18)ای انتخاب شود که دو شرط گونهباید به 

(18 ) 
{

𝑟𝑇𝑅(𝑑𝑚sign(𝑟)) ≥ 0

𝑟𝑇[𝑑𝑚sign(𝑟) − 𝑅(𝑑𝑚sign(𝑟))] ≤ 𝜀
 

 :شودانتخاب می( 19) ترصوبه  𝑢𝑠2   بنابراین

(19 ) 
𝑢𝑠2 = {

−
𝑑𝑚𝑟

𝜇
‖𝑟‖ ≤ 𝜇

−𝑑𝑚sign(𝑟) ‖𝑟‖ > 𝜇

, 𝜇 =
4𝜀

𝑑𝑚
 

 : شودیاز لم زیر استفاده م یراثبات پایدا رمنظوبه  :یداریاثبات پا 

معینمثب   اپانوفیلتابع    شودمی فرض    :لم رابطه  𝑉(𝑡)  ت   ،𝑉̇(𝑡) ≤

−𝜆𝑉(𝑡) + β0    که  کندیده مربرآورا  𝜆   و  β0  ستنده  یمثبت  یاهتثاب. 
د  2تیکنواخ  ،1ی سراسر  رپایدا  ستمیگاه سآن   ت اس   3دمحدو  تنهای  رو 

[21]. 
 باشد: صورت میپیشنهادی بدین فاپانویتابع ل

(20 ) 𝑉 = 0.5𝑟𝑇𝐽𝑟 + 0.5𝑥̃𝑇𝐽𝛤−1𝑥̃ 

𝑥̃ که = 𝑥 − 𝑥̂ که کندیم فیا توص ر طیتقعدم نیتخم یاطخ  𝑥̇̃ =

−𝑥̇̂  می نتیجه  )طمدهد.  را  با  برای(15)  و  (14ابق   ،  𝑉  امتداد ر  د
 توان نوشت: می ستمیس 4ی اهریمس

(21 ) 

𝑉̇ = 𝑟𝑇𝐽𝑟̇ + 𝑥̃𝑇𝐽𝛤−1𝑥̇̃
= 𝑟𝑇(𝐹𝑥 + 𝑢 + 𝑑)

− 𝑥̃𝑇𝛤−1𝑥̇̂

= 𝑟𝑇[𝐹𝑥 − 𝐹𝑥̃ − 𝑘2𝑟

− 𝑅(𝑑𝑚sign(𝑟)) + 𝑑]

− 𝑥̃𝑇𝛤−1𝛤𝐹𝑇𝑟
= −𝑘2𝑟

𝑇𝑟 + 𝑟𝑇𝐹𝑥̃ − 𝑥̃𝑇𝐹𝑇𝑟

− 𝑟𝑇𝑅(𝑑𝑚sign(𝑟)) + 𝑟
𝑇𝑑

≤ −𝑘2𝑟
𝑇𝑟

− 𝑟𝑇𝑅(𝑑𝑚sign(𝑟))

+ 𝑟𝑇𝑑𝑚sign(𝑟) 

3. Ultimately Bounded 

4. Trajectories 
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 داریم:  (18) رابطه در نظر گرفتن با

(22 ) 

𝑉̇ ≤ −𝑘2𝑟
𝑇𝑟 − 𝑟𝑇𝑅(𝑑𝑚sign(𝑟))

+ 𝑟𝑇𝑑𝑚sign(𝑟)
≤ −𝑘2𝑟

𝑇𝑟

− 𝑟𝑇[𝑑𝑚𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑟)

− 𝑅(𝑑𝑚sign(𝑟))]

≤ −𝑘2𝑟
𝑇𝑟 + 𝜀 

𝜆𝐽ت و  اس  𝐽  ه ویژ  رگترین مقداربز  𝜆𝐽یم  کنیفرض م ≥ و    1

𝛼 = sup(0.5𝑥̃𝑇𝛤−1𝑥̃) داریم:گاه باشد. آن می 

(23 ) 𝑉 = 0.5𝑟𝑇𝐽𝑟 + 0.5𝑥̃𝑇𝛤−1𝑥̃ ≤ 0.5𝜆𝐽𝑟
𝑇𝑟 + 𝛼 

 :یمربنابراین دا

(24 ) −𝑟𝑇𝑟 ≤
(−2𝑉 + 2𝛼)

𝜆𝐽
 

 : بنابراین

(25 ) 
𝑉̇ ≤ −𝑘2𝑟

𝑇𝑟 + 𝜖 ≤
(−2𝑘2𝑉 + 2𝑘2𝛼)

𝜆𝐽
+ 𝜖

=
−2𝑘2𝑉

𝜆𝐽
+ (

2𝑘2𝛼

𝜆𝐽
+ 𝜖) 

)بنابراین می  .ستنده   تمثب  یمقادیر  𝑘2و    𝜖  ،𝛼  ،𝜆𝐽که   را  25توان   )
 نوشت: ( 26صورت )به 

(26 ) 𝑉̇(𝑡) ≤ −𝜆𝑉(𝑡) + 𝛽0 

𝜆که   =
2𝑘2

𝜆𝐽
𝑉(𝑡)و     =

2𝑘2𝛼

𝜆𝐽
+ 𝜖  کنترل   ستمی. بنابراین، سدنباشیم 

د  ت یکنواخ  ، یسراسر  رپایدا  پذیرانعطاف  هرواهما  عیتوض  تنهای  رو 
 ت. محدود اس

 فرمان  دهی ل شک

شکل  رد و  وضعیت  هدایت  روش  بخش،  ورودیاین  منظور به   دهی 
د از اجرای  عو توقف ارتعاشات ب  رطی مانو   رارتعاشات دش تحریک  هکا

 د. شومی ارائه رمانو
شود که نوسانات  ای ماهواره باعث میشتاب زاویه  رتغییر ناگهانی د

پذیر ماهواره تحریک گردد. لذا برای جلوگیری از ای انعطافرهختااس  رد
دن  روضعیت و برآو  ر طی مانو  رد  ای ماهوارهتغییر ناگهانی شتاب زاویه 

از روش   تولید  تدایهملزومات کنترلی،  برای    ی وضعیت  مسیر  وضعیت 
جزئیات مربوط    .شودمیکردن فرمان ورودی استفاده    طحمسو  لوب  طم

وضعیت اولیه و  در آن  که  به هدایت وضعیت و ایجاد پروفایل حرکت  
ی  مطابق با الگوریتم طراح  ،شودمینظر گرفته  ر  لوم دعم  ،وضعیت نهایی

در این الگوریتم    گیرد. صورت می  [13]مسیر وضعیتی ارائه شده در مرجع  
بندی  ها شامل اندازه و زمانبر اساس مد تصویربرداری مورد نظر، ورودی

 
1. Impulse 

صاف و هموار    یدریافت شده و مسیر  بدنی  در هر محورانجام مانور  
 شود. خروجی تولید می عنوانبه 

ورودی   یندههددهی ورودی فرمان اصلی با تابع شکلشکل  رد
دهی ورودی برای حرکت  منظور فهم روش شکلبه   شود.کانولوشن می

انعطاف  کی سادهسیستم  از  فرمان  پذیر  که  ترین  سیگنال   کی ممکن 
سیستم ،  𝐴1  با اعمال ضربه با دامنه   .شودمی استفاده    ،باشدمی   1ضربه

زمان   رد  𝐴2  کند. اگر ضربه دوم با دامنهذیر شروع به نوسان می پانعطاف
شودعب اعمال  آند  ب،  ارتعاشات  حذه گاه  ضربه  اولین  با  آمده    فوجود 

  فمنظور حذنشان داده شده است. به (  3)  شکل  رشود. این مفهوم دمی
ضربه  بایستی  ارتعاشات  دکامل  دوم  دامن  ری  با  و  مناسب    ای هزمان 

 . [23]د پذیر اعمال شومناسب به سیستم انعطاف

 
 . [23] یورود دهیلفرآیند شک -3 شکل

.]23[The input shaping process .3Fig.  

نده ورودی با حل  هدشکل  را د ها و زمان اعمال ضربههدامنه ضربه
 اهتمحدودی  .گرددتعیین می  2تمحدوی  ایهادلهعای از مکردن مجموعه

محدودیرصوه ب محدودیهتت  باقیمانده،  ارتعاشات  قوام، هتای  ای 
د.  شوبندی میملزومات بهینگی زمانی طبقها و هضربه هدامن تمحدودی

تی برای دامنه رعبا برای محدود کردن ارتعاشات باقیمانده، ابتدا بایستی  
انعطاف  سیستم  از  باقیمانده  فرض   استخراج   پذیر ارتعاشات  اگر  شود. 

مرتبه   ک مونی هار ساز  نوسان  ک ت ی رصو ه پذیر بانعطاف   شود که سیستم 
مدل  آن دوم  شود،  ب سازی  ضربه  اولین  به  سیستم  پاسخ  ت ر صو هگاه 

 ت:اس (  27) 

(27 ) 

𝑦0(𝑡)

= [
𝐴0𝜔

√1 − 𝜁2
𝑒−𝜁𝜔(𝑡−𝑡0)] sin (𝜔√1 − 𝜁2(𝑡

− 𝑡0)) 

پاسخ    .زمان اعمال اولین ضربه است  𝑡0   و  ی اولین ضربهدامنه  𝐴0 ه  ک
 ت رصوهب ر، با استفاده از روش جمع آثاهاسیستم به ازای توالی از ضربه

 د:باشمی( 28)

2. Constraint Equations 
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(28 ) 

𝑦𝑇(𝑡) =

∑[
𝐴𝑖𝜔

√1 − 𝜁2
𝑒−𝜁𝜔(𝑡−𝑡𝑖)] sin(𝜔𝑑(𝑡 − 𝑡𝑖))

𝑛

𝑖=1

𝜔𝑑 = 𝜔√1 − 𝜁
2

 

ی ارتعاشات باقیمانده با استفاده ت برای دامنهرعبا کی( 28) با توجه به
 د:آیمی تدسه ب زیر ه مثلثاتیطابراز 

(29 ) 

∑𝐵𝑖sin(𝜔𝑡 + 𝜙𝑖) = 𝐴𝑇sin(𝜔𝑡 + 𝜓)

𝑛

𝑖=1

𝐴𝑇 = √(∑𝐵𝑖cos(𝜙𝑖)

𝑛

𝑖=1

)2 + (∑𝐵𝑖sin(𝜙𝑖)

𝑛

𝑖=1

)2

 

 : باشدمی( 30) ترصوه ضرایب ب( 29که در رابطه )

(30 ) 𝐵𝑖 =
𝐴𝑖𝜔

√1 − 𝜁2
𝑒−𝜁𝜔(𝑡−𝑡𝑖) 

زمان اعمال   رد  (28)  رابطه  ،برای محاسبه دامنه ارتعاشات باقیمانده
𝑡  آخرین ضربه = 𝑡𝑛  می بمحاسبه  ( 29)  رد(  30)  یرگذاجایا  شود. 

 د.شوت زیر حاصل میرصوه دامنه ارتعاشات باقیمانده ب

(31 ) 

𝐴𝑇 =
𝜔

√1 − 𝜁2
𝑒𝜁𝜔𝑡𝑛√[𝐶(𝜔, 𝜁)]2 + [𝑆(𝜔, 𝜁)]2

𝐶(𝜔, 𝜁) =∑𝐴𝑖𝑒
𝜁𝜔𝑡𝑖cos(𝜔𝑑𝑡𝑖)

𝑛

𝑖=1

𝑆(𝜔, 𝜁) =∑𝐴𝑖𝑒
𝜁𝜔𝑡𝑖sin(𝜔𝑑𝑡𝑖)

𝑛

𝑖=1

 

  ( 31) تابع بدون واحد است و با تقسیم کردن کدامنه ارتعاشات ی
به عنوان ورودی    ،ضربه واحد  کی ارتعاشات باقیمانده ناشی از یبه دامنه

می دبیان  تکنیک  رشود.  با  ارتعاشات  نسبت  باقیمانده  لرزش  صد 
شکلشکل  تکنیک  بدون  و  ورودی  اسدهی  ورودی  دامنه  ت.  دهی 

ی اعمال  از  ناشی  باقیمانده  دامنه    رضربه د  کارتعاشات  با  لحظه صفر 
 ت: اس( 32) ترصوه واحد ب

(32 ) 𝐴↑ =
𝜔

√1 − 𝜁2
 

کردن تقسیم  ار د  ،(32)  بر(  31)  با  بعترصد  ( 33)  ترصوه اش 
 د:آیمی تدسه ب

(33 ) 𝑉(𝜔, 𝜁) =
𝐴𝑇
𝐴↑

= 𝑒𝜁𝜔𝑡𝑛√[𝐶(𝜔, 𝜁)]2 + [𝑆(𝜔, 𝜁)]2 

ی دیپنل خورش  یانتها  یجایه جاب  ا که با اعمال آنهتوالی از ضربه
𝑉(𝜔, 𝜁)   گفته    1ارتعاشات صفر   هندهدبه آن شکل  ،گرددبرابر با صفر می

این د.  شومی بدنه صلب سیستم برای  برای  که فرمان شکل داده شده 

 
1. Zero Vibration 

  ت بایستی محدودی  ،حرکت یکسان با فرمان شکل داده نشده تولید کند
گرف  رد برآو  ت.نظر  ضربه ربرای  دامنه  بایستی  محدودیت،  کردن  ده 

 د:باش( 34) ترصوبه 

(34 ) ∑𝐴𝑖

𝑛

𝑖=1

= 1 

مناسب  و حل آن مقدار دامنه  (  33)  ه طابردادن    ر ا تساوی صفر قراب
گردد. چندین  نده ورودی محاسبه میهدای شکلهو زمان مناسب ضربه

دن حل زمان بهینه،  رآو  تدسهد. برای بروجود دا(  33)  هطابرحل برای  
 د:زمان ضربه نهایی بایستی حداقل گرد 

(35 ) min (𝑡𝑛) 

تابع با دو ضربه حل شود،    کبرای ی   لاای باهکه محدودیت  زمانی
 . شودحاصل می( 36) ترصوه ب ندههدشکل

(36 ) 

[
𝐴𝑖
𝑡𝑖
] =

[
 
 
 
1

1 + 𝐾

𝐾

1 + 𝐾

0
𝜋

𝜔√1 − 𝜁2]
 
 
 

, 𝐾 = 𝑒

(
−𝜁𝜋

𝜔√1−𝜁2
)

 

ه تناوب  رزمان آخرین ضربه برابر با نصف دویا    هندهدمدت زمان شکل
 ارتعاشات است. 

 سازی شبیه

باشد از پارامترها و دست آوردن نتایجی که به واقعیت نزدیک منظور به به 
 شود.می استفاده    ( 4مطابق شکل )   Intelsat-5  ماهواره   ی ک ی ز ی ف  مشخصات 

مرکز  این   در  بدنه  جرم  چگال   kg  1500  ی ماهواره  و  یانگ  مدول   یو 
  3kg/m  2700  و   3N/m  910 ×07  یب ترت   به   یر پذانعطاف   ی ساختارها 

ی عی طب   های فرکانس ی  توان برای محاسبهکه از این پارامترها می   باشد ی م 
میرایی ا ضر و   مدل    یب  این  در  همچنین  نمود.  ی ساختارهااستفاده 

 ت.شده اس گرفته   ثابت در نظر   صلب،   نسبت به بدنه   یر ذ پ انعطاف 

 
 .Intelsat [24]-5 هماهوار ایهبعاد ساز ا  -4 شکل

].24[5 structural dimensions-Intelsat Fig. 4. 

 ( ماتریس  س فرکان (  1جدول  و  طبیعی  بخش های  متقابل    های اثر 
  Nastranافزار پذیر که از طریق تحلیل مودال و توسط نرم انعطاف  و  صلب 
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 خارج صفحه  ی خمشیارتعاش   های مد .  دهد اند، را نشان می دست آمده به 
ی در راستا   خمشی داخل صفحه   ی ارتعاش  های مد ی محور یاو و  در راستا 

دارند.   قرار  رول  چهار  محور  مقاله  این  فرکانسی   مددر  شامل   ،اول 
ارتعاشی  مد  شده   T-1و    OP-1  ،OP-2  ،OP-3های  گرفته  نظر  در 

 است.
شده،  ارائه  کنترل وضعیت مقاوم تطبیقی    قانون سی  ر منظور بر ه ب 

اولیه    ت باشد. حال ه می ر سه محو   ر ت مانو ر صو ه ب   شده   سازی انجام شبیه 
نهایی    ایای و بردار ز شود.  می ه  نظر گرفت   ر سکون د   ت حال   ر وضعیت د 

پارامتر   باشد. می   𝑇[20,30,60 ]  لوب ط م  کنترل ه مقادیر  کننده  ای 
تطبیقی  شرا   مقاوم  می ه مشا (  2) جدول    ر د   ه ی اول   ط ی و  .  د شو ده 
خا  گشتاو ر اغتشاشات  شامل  جاذبه   ر جی  تش گرادیان  ات  ع ش ع ای، 

  رابطه   بوده که مطابق   اتمسفر   و   ناطیسی غ ای م ه گشتاور   خورشیدی، 
 . [ 25]   باشد می (  37) 

(37 ) 

𝑇𝑑 = 10−4 [

−3 + 4cos(0.0628𝑡)

4 + 3sin(0.0628𝑡)

−3 + 4sin(0.0628𝑡)
]

+ 10−4 [

−cos(0.1256𝑡)

−2cos(0.1256𝑡)

−0.3sin(0.1256𝑡)
]

+ 10−4 [

2𝜔𝑥sin(0.11𝑡)

𝜔𝑦cos(0.11𝑡)

−2𝜔𝑧cos(0.11𝑡)

] 

 . [21]پذیرانعطاف و صلب هایاثر متقابل بخشهای طبیعی و س فرکان -1جدول 

Table  1. Natural frequencies and rigid-elastic coupling 

matrix[21]. 

Coupling matrix 

(kg.m2)0.5 
Cantilever 

frequency, 

rad/s 

Mode 

descriptiona 
Yaw Pitch Roll 

35.372 0 0 0.885 OP-1 

4.772 0 0 6.852 OP-2 

2.347 0 0 16.658 OP-3 

0.548 0 0 33.326 OP-4 

0 2.532 0 5.534 T-l 

0 0.864 0 17.668 T-2 

0 0.381 0 33.805 T-3 

0 0 35.865 1.112 IP-1 

0 0 2.768 36.362 IP-2 
aOP = out-of-plane, T = torsion, IP = in-plane. 

 
1. Absolute Performance Error 

 .سازی و شرایط اولیهپارامترهای شبیه -2جدول 

Table 2. Simulation parameters and initial conditions. 

 مقدار پارامتر 

𝐽𝑚𝑏 diag{3026,440,3164} kg.m2 

𝐶 diag{0,0.0003,0.0027,0.0041} 

𝐾 diag{0.8795,34.5368,270.6124,414.0533} 

𝑞(0) [0.5,0,0,0.8660]𝑇 

𝜔(0) [0,0,0]𝑇 rad/s 

𝐾1 0.63 

𝐾2 1500 

𝜀 0.1 

Γ 100 I6×6 

𝑑𝑚 2 

  ای زاویه   های ت سرع و  زوایا  ترتیب  ( به 6)   ( و 5های ) در شکل 
انعطاف   مطلوب  ماهواره  مد    ر پذی بدنه  با  ی ربردار ی تصو در  مطابق   ،

مسیر مرجع   است.   [ 13] الگوریتم طراحی  به مد    آمده  ورود  از  قبل 
در   ی، ربردار ی تصو  دارد.    ر ی ند   روی ه نشان   وضعیت   ماهواره  قرار 

) شکل  ) 7های  تا  ماهواره ت به (  9(  بدنه  اویلر  زوایای    ت سرع   ، رتیب 
ماهواره زاویه  بدنه  ماهواره ر  گشتاو   و   ای  بدنه  به  اعمالی  ا  ر   کنترلی 

ت  ر صو شود زوایای اویلر به ده می ه طور که مشا د. همان هن د نشان می 
طول  ثانیه    25حدود  د.  شو مگرا می ه لوب  ط به مقدار نهایی م   ر موا ه 

اویلر و سرع می  زوایای  تا  م زاویه   ت کشد  نهایی  مقدار  به  لوب  ط ای 
کنند.   دو ر د   60میل  محو ر جه  زمان    ر د   zر  ان حول  ثانیه    25مدت 
شده  مانو   انجام  که  دو ) سریع    ر است  حساب  به   ( جه ر د   2.4ان  ر نرخ 

شود که زاویه اویلر بدنه و  ده می ه مشا   zور  مح   برای پاسخ آید.  می 
ب زاویه   ت سرع  ماهواره  بدنه  و  ر د   0/ 005مسایگی  ه ترتیب  ه  ای  جه 
  ( 7)   های ر شکل که د   ر و ط همان د.  شو مگرا می ه ثانیه    جه بر ر د   0/ 005
 ( می ه مشا   ( 8و  کنترلی  ،  شود ده  عملکرد  ط خ شامل  ملزومات  ای 

کمتر  نیز    2ی عملکرد ر ای پایدا ط خ   و   است   جه ر د 0/ 05کمتر از    1ق ل ط م 
ثانیه    درجه 0/ 005  از  مو گشتاور  .  است بر  دا ر کنترلی  نیز  نیاز  ای  ر د 

نمی  ناگهانی  د   که باشد  جهش  گشتاوری  چنین  عمل    ر تحقق 
می امکان  )حدود    . باشد پذیر  نیاز  مورد  گشتاور  به سطح  توجه    50با 

نیوتون متر در زمان انجام مانور وضعیتی(، عملگرهای موجود توانایی  
 تولید این سطح از گشتاور کنترلی مورد نیاز را دارند. 

2. Performance Stability Error 
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 . رپذیفمطلوب بدنه ماهواره انعطا لریاو یزوایا -5 شکل

Fig. 1. Desired Euler angles of the flexible satellite body. 

 
 . رپذیفمطلوب بدنه ماهواره انعطا ایهیزاو هایت سرع -6 شکل

Fig. 6. Desired angular velocities of the flexible satellite body. 

 
 .رپذیفبدنه ماهواره انعطا  لریاو یزوایا -7 شکل

Fig. 7. Euler angles of the flexible satellite body. 

 
 . رپذیفبدنه ماهواره انعطا ایهیزاو هایت سرع -8 شکل

Fig. 8. Angular velocities of the flexible satellite body. 

 
 . رپذیفبه ماهواره انعطا یاعمال یکنترل  هایگشتاور  -9 شکل

Fig. 9. Profile of control torques. 

تطبیقیربرر  منظوبه  مقاوم  کنترل  سیستم  قوام  نظر    سی  در  و 
یک وسخت  و  یواقعشرایط    گرفتن    ت یمأمور  یسنجامکان   گیرانه 

عدمیربرداریتصو وا،  سیستم  به  میرقطعیت   20منظور  بدین .  شودد 
پذیر اعمال اینرسی ماهواره انعطاف ممان قطعیت به ماتریس عدمدرصد 

شبیه می و  باشود  می  سازی  انجام  قبل  عدمشود.  شرایط  قطعیت  این 
سازی هنگام شبیه   ،اینرسی  ممان  ماتریس صورت یک ضریب ثابت در  به 

(  10)  لکند. شککننده تغییری پیدا نمیضرایب کنترلشود و  اعمال می
𝐽به ازای    را   زوایای اویلر بدنه ماهواره → 1.2𝐽  طور  همان.  دهدنشان می

میهمشاه  ک دده  حالت  رشود  دا  این  وضعیت  کنترل  سیستم  ای رنیز 
ای  هپارامتر  رقطعیت دصد عدمرد  20باشد و نسبت به  عملکرد خوبی می

 د. باشاینرسی ماهواره مقاوم می ممان ماتریس
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سیستم کنترل وضعیت    ر دهی فرمان ورودی ب شکل روش    ادامه   ر د 
انجام    zر  حول محو   ر که مانو تی ر صو ر  . د گردد بررسی می پذیر  ماهواره انعطاف 

ا   گردد  د ع ت ر بیشترین  ب   ر اشات  خورشیدی  می ه پنل  لذا آ وجود  منظور  به   ید. 
بررسی    zر  حول محو   ر تنها مانو   ، ی دهی ورود سی عملکرد تکنیک شکل ر بر 

نده  ه د لوب وضعیت ماهواره و شکل ط با کانولوشون کردن سیگنال م شود.  می 
از   ر ورودی، زمان اجرای مانو  افزایش می   25  وضعیت  برای  ثانیه  لذا  یابد. 

  طی   ر ای د جه ر د   60ر  اجرای مانو )   جه بر ثانیه ر د   2/ 4ان  ر نرخ دو حصول به 
تا با    بایست کاهش داد می   را   لوب اولیه ط زمان اجرای فرمان م   (، ثانیه   25

 ثانیه گردد.   25ر  نده ورودی، زمان مانو ه د کانولوشن کردن آن با شکل 

 
𝐽) ریپذبدنه ماهواره انعطاف لریاو ایزوای -10 شکل → 1.2𝐽). 

Fig. 10. Euler angles of the flexible satellite body (𝐽 → 1.2𝐽). 

دو    را در  zر  پذیر حول محوماهواره انعطافر  مسیر مانو(  11)  شکل
و بدون استفاده از تکنیک  ی  دهی ورودبا استفاده از تکنیک شکل  تحال

  طور که د. همانهدا نشان میر  (تنها هدایت وضعیت)دهی ورودی  شکل
برکنترلی    ی ورودی ملزوماتهدلکشود روش ش ده میهمشا خوبی  ه ا 

که تنها هدایت وضعیت حالیر  ای ددامنه تغییرات زاویه .  کندبرآواده می
ه ندهدکه از شکلحالی  ر است د  درجه  5×10-3ز اانجام شده است کمتر 

این   ر. داستدرجه    3×10-4ز  کمتر ا  ایزاویهاستفاده گردد دامنه تغییرات  
مطخ  ،تحال عملکرد  میهکا  درجه  3×10-4  هب  قلطای  که ش   یابد 

ی  رای پایداطخ و ویرای نشانهطده کردن ملزومات خ رنده برآوهدنشان
ماهواره  زاویه  تسرع (  12)  شکل  است. عملکرد   میرای  نشان  .  دهدا 

  رای ماهواره دزاویه  ت شود دامنه تغییرات سرعده میهطور که مشاهمان
از روش شکلتیرصو استفاده  که  ا  نشوددهی ورودی   5×10-3ز  کمتر 

دمی  درجه و  شکلتی رصو  رباشد  روش  استفاده  که  ورودی    شوددهی 
باشد  می  درجه  5×10-5  کمتر از  ماهوارهای  زاویه   تتغییرات سرع  دامنه

 . استی دهی ورودخوب روش شکل که بیانگر عملکرد

 
1. Settling Time 

 ر د.  دهدا نشان میرکنترلی اعمالی به ماهواره  ر  گشتاو(  13)  شکل
ی ورودی و زیاد شدن شیب منحنی  هدت استفاده از تکنیک شکلرصو

  رد  ر اجرای مانو  تحداکثر بیشتری جه   رلوب، نیاز به گشتاوطورودی م
که تنها هدایت وضعیت انجام تیرصو  رباشد. دثانیه می  25  مدت زمان

  37حدود    رد نیاز برای اجرای مانورکنترلی مو  رشود ماکزیمم گشتاومی
دهی ورودی استفاده گردد به که از روش شکلحالی رنیوتن متر است د

عملکرد    سهیمقامنظور  به   ت.نیوتن متر نیاز اس  50حدود    رماکزیمم گشتاو
زمان معیارهای    ،رپذیفانعطا  یهبدنه ماهوار   لریاو  یزوایابرای    کنترل
پاسخ شاهد بهبود  که    اندفهرست شده(  3)  در جدول  2فراجهشو    1نشست

 یم. باشیم [14] مقایسه با مرجع برای کنترل ارائه شده در

 

فرمان    دهیلبا استفاده از روش شک  رپذیفبدنه ماهواره انعطا   تیوضع   -11  شکل

 .یورود

Fig. 11. Flexible satellite body attitude using input command 

shaping method. 

 
  دهیلبا استفاده از روش شک رپذیفبدنه ماهواره انعطا ایه یسرعت زاو -12 شکل

 .یفرمان ورود

Fig. 12. Flexible satellite body angular velocity using input 

command shaping method. 

2. Overshoot 
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انعطا  یاعمال  یکنترل گشتاور    -13  شکل ماهواره  روش    رپذیفبه  از  استفاده  با 

 . یفرمان ورود دهیلشک

Fig. 13. Profile of control torque using input command shaping 

method. 

 .عملکرد کنترل  سهیمقا -3جدول 

Table 3 . Comparison of control performance. 

Overshoot 

(deg) 

Settling 

time 

(s) 

Control method 

0.0286 24.72 Attitude guidance [14] 

0.0194 24.25 Attitude guidance + Input 

shaping 

 ریگینتیجه

از  ه ماهواره های  ت قابلی  سنجش  دور ای  مد ر تجا   ر اه   تظرفی   ،ن ری 
 بالا  ت ، دق زولوشن بالا ر ای زیاد، گرفتن تصاویر با  ه ی عکس ر آو جمع 

زیاد    و  تصویربرداری  به باشد میعرض  فرا .  این ه منظور  نمودن  م 
میه ت قابلی  الکتریکی  توان  به  نیاز  به ا،  توان باشد.  تامین  منظور 

. شود میافزوده   ها ه های خورشیدی بازشونده به ماهوار الکتریکی، آرایه 
 تگ و ضخام ر ای طول و عرض بز ر های خورشیدی بازشونده دا آرایه 
های خورشیدی پذیری آرایهکه این موضوع سبب انعطاف   د ن اش ب می کم  
انعطاف می  آرایه شود.  های خورشیدی، سیستم کنترل وضعیت پذیری 

چال ر ماهواره   با  می ر   فراوانی   های ش ا  طر .  کند وبرو  د   فاز   ردیگر، 
از  ه ماهواره  سنجش  دو ر ای  برای راه  که  الزاماتی  به  توجه  با   ،

ای سریع وضعیت نیاز است. ه به مانور   است  ریف شدهع شان ت ت ی ر مأمو 
آرایه سریع وضعیت ماهواره باعث می   ر مانو  های خورشیدی گردد که 

ب نوسانات  کند.  نوسان  به  شروع  د ه ماهواره  آمده  اجزای   روجود 
باعث میانعطاف  ماهواره  از   ت شود که کیفیپذیر  تصاویر گرفته شده 

 ش یابد. اه زمین توسط ماهواره ک طح  س 

سی  ر یی روش کنترل مقاوم تطبیقی بر رآ ابتدا کا ،  مقاله این    ر د 
کنترل وضعیت مقاوم تطبیقی،    قانون سی عملکرد  ر منظور بر به .  شد 

دور   از  سنجش  ی انعطاف   ی ه ماهوار مأموریت  با  سه    ر مانو   ک پذیر 
که زوایای    دهد می . نتایج نشان  شد   انجام گ  ر ای بز ه ه با زاویه ر محو 

سرع  و  بدنه  به  ه زاوی   ت اویلر  بدنه    و   جه ر د   0/ 005  مسایگی ه ای 
ثانیه  ر د   0/ 005 پایدا ر نشانه   ت دق   و گردد  مگرا می ه جه بر  ی  ر وی و 

می به خوبی   به آید دست  بر .  قوام ر منظور  با    سی  کنترل    20سیستم 
سیستم کنترل    لوب ط م   قوام بیانگر  . نتایج  شد قطعیت انجام  د عدم رص د 

می  د وضعیت  تطبیقی    ادامه   ر باشد.  مقاوم  با  ه کنترل وضعیت  مراه 
که روش    است   آن . نتایج بیانگر  شد   بررسی ی  دهی ورود روش شکل 

  ر شود که ارتعاشات کمتری د کردن فرمان ورودی باعث می   طح مس 
مانو  شکل   ر طی  روش  و  گردد  ورود تحریک  نوسانات  ی دهی   ،

خوبی میرا  ه ا ب ر   ر مانو د از اجرای  ع های خورشیدی ب آرایه   ر باقیمانده د 
 . د ه د می بهبود  نیز  ا  ر ی ماهواره  ر وی و پایدا ر نشانه   ت کند و دق می 
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 Recent advancements in commercial suborbital spacecraft have 

provided new opportunities to investigate the effects of short-term 

space missions on living organisms. Plants play a vital role in life 

support systems for space exploration, supplying essential resources 

for long-term human survival beyond Earth. As plant genetic reserves 

or germplasm, seeds have been among the most significant biological 

payloads in suborbital missions.This study examined the impact of a 

suborbital flight using the Kavus bio capsule on the germination indices 

of tomato seeds and the growth indices—specifically epicotyl and 

radicle length—of the resulting plants. The capsule reached an altitude 

of 133 km, with a total flight duration of 900 seconds. The launch speed 

and acceleration were 1657.97 m/s and 64 m/s², respectively. During 

the mission, biological samples were exposed to 245 seconds of 

microgravity and 68 seconds of hypergravity, with temperature 

fluctuations ranging from −84.5°C to +264.48°C. Following the 

successful launch and recovery of the biological payload, researchers 

analyzed seed germination and seedling growth indices. The findings 

revealed that suborbital flight stimulated initial seed growth and 

positively influenced the growth indices of tomato seedlings in the 

flight group compared to the ground control group.Based on the 

available literature, data on the ultrafast response of plants to short-

duration space missions remain limited. This study provides valuable 

insights into the effects of brief space missions on biological systems, 

particularly plants. However, further research is needed to explore such 

exposures' long-term physiological and genetic effects. Future studies 

should also investigate potential countermeasures to mitigate adverse 

effects and optimize plant growth in space environments. 
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اثرات پر از       ز رمدا   بر ژ   پلاسم گی ه  د  کپس ل ز ست   

 ک   س 

 فاطمه موسوی  

 رانیتهران، ا ،یو فناور قاتیتحق ،فضا، وزارت علومهوا گاهپژوهش، استادیار
 

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1403  مهر 8دریافت 
 1403 مهر  25بازنگری 
 1403  آبان 6پذیرش 

 1403 آبان 21انتشار اولین 
 

 های كلیدی:  واژه 

 بذر
 ی رمداریپرواز ز
 پرتاب 

 یستیز کپسول
   یزنجوانه  شاخص 

  یی درک اثرات عوامل پرواز فضا  ی را برا  یفرصت  ر،یاخ  یهادر سال   ایدر دن  ی رمداریز  ی تجار  یماهایتوسعه فضاپ 
  ات ی از ح  یبانیپشت  هایستمیعنصر مهم س  کی  اهانیگموجودات زنده فراهم آورده است.    یولوژیکوتاه مدت بر ب

را فراهم    نیمدت انسان در خارج از زم  یطولان  یبقا  یبرا  یضرور  یها اجزاآن   رایهستند، ز  ییدر اکتشافات فضا
انتقال   یبرا  یستیز  هایمحموله  نیترژرم پلاسم از جمله مهم   ای  اهیگ  ی کیعنوان ذخائر ژنتبه   هاآنبذر  .  کنندیم

)کپسول    یرمداریپرواز ز  کیاثرات    یتاکنون بوده است. هدف از انجام مطالعه حاضر، بررس  گذشتهبه فضا از  
(  چهریشهو    چهساقه )طول    یرشد   هایو شاخص   یفرنگگوجه   یبذرها  ی زنجوانه   هایکاووس( بر شاخص   یستیز
ثانیه    900کیلومتر و طول مدت زمان کل پرتاب،    133ارتفاع پرتاب کپسول    بود.  هاآناز    افتهی  ش یرو   اهانیگ

مدت زمان میکروگراویتی متر بر مجذور ثانیه بود.    64متر بر ثانیه و    97/1657ترتیب  سرعت و شتاب پرتاب به بود.  
ثانیه بود. محدوده نوسانات    68  و   245ترتیب  زیستی در این پرتاب به   هایپرگراویتی اعمال شده بر نمونه هایو 

بین   درجه سانتی48/264تا    - 5/84دمایی  بود.+  باز  گراد  و  پرتاب  از  ز  زیآمتیموفق  ی ابیپس   ،یستیمحموله 
شد. پرواز   سهیمقا  ینیپرتاب و کنترل زم  هایگروه  نیها باهچه یگ  یرشد  هایشاخص بذر و    یزنشاخص جوانه 

تحر  ییفضا اول  کیموجب  تاث  هیرشد  و  شد  شاخص  یمثبت  راتیبذرها  با  رابطه   هایاهچه یگ  یرشد  هایدر 
فوق    خ داشت. با دانش ما، اطلاعات در رابطه با پاس  ینیبا گروه کنترل زم  سه یگروه پرتاب در مقا  یفرنگگوجه 

  یدیجد  هاینش یتواند بمیگزارش    نیمحدود است. ا  ار یکوتاه مدت بس  ییفضا  ی پروازها  طیبه شرا  اهانیگ  عیسر
  اهان،یگ  ژهیطور و و به  یستیز   هایستم یکوتاه مدت بر س  ییفضا  یاثرات پروازها  یبررس  تیرا در رابطه با اهم

 ارائه دهد. 
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 /94 یآبادی مهد ی فاطمه موسو
 علوم و فناوری فضایی 

   1 شمارة،  18دورة ، 1404سال 

 علائم و اختصارات  

 GCRs پرتوهای کیهانی کهکشانی 

 UV-C ماورابنفش با طول موج کوتاه 

 UV-B ماورابنفش با طول موج متوسط 

 GRI زنیشاخص نرخ جوانه 

 GI زنیشاخص جوانه 

 مقدمه

س  کی  اهانیگ مهم  ح  یبانیپشت  های ستمیعنصر  اکتشافات    اتیاز  در 
مدت انسان    ی طولان  یبقا  یبرا  یضرور  یاجزا  هاآن  رایهستند، ز  ییفضا

زم از  خارج  فراهم    نیدر  ]میرا  بذر  3-1کنند  ذخائر  به   هاآن[.  عنوان 
 یبرا  یستی ز  هایمحموله  نیترژرم پلاسم از جمله مهم  ای  اهیگ  یکیژنت

  های ت یمامور  نهی[. در زم6-4فضا از گذشته تاکنون بوده است ]  ه انتقال ب
کنند که   دیرا تول  ییها قادرند بذرهاکدام گونه   میمهم است بدان  ییفضا

 . ندیرا تحمل نما یرونی ب یفضا دیشد یطیمح ط یبتوانند شرا
 یهان ی تشعشعات ک   د، ی شد   یی فضا با گرانش کم، نوسانات دما   م ی اقل 
و  GCRs)   یکهکشان  بس   ی د ی خورش(  موج  کوتاه مشخص   اری با طول 

ا می  از کوتاه   های با طول موج  UV-Cدر فضا،    ن، ی شود. علاوه بر  تر 
UV-B   است.   ن ی زم   ی از رو   شتر ی ب   ار ی تر است و شدت آن بس ع ی شا   ار ی بس

 اتی ح  بان ی پشت   ستمی س   کی   جاد ی ا   یرسد برا می نظر  به  ی ضرور   ن ی بنابرا 
فضا بر  ده ی چ یپ  ط یانسان در فضا، اثرات مح  یزندگ  نی تضم  یبرا   دار ی پا 

  ق یراستا، تحق نی[. درهم10-7] درک شود   یبه خوب اهانی رشد و نمو گ 
 نیدر چن  هاآنرشد    زمیفضا و مکان  ط یبه مح  اهان ینحوه پاسخ گ  یبر رو

عصر   یلمفص   خچهیتار  یبفرد  منحصر  میاقل آغاز  با  همزمان    دارد. 
 ی اهیمحموله گ  نیاول  ،یلادیم  1960سال    میدر ماه    ،ییفضا  یپروازها

  ک یبا استفاده از ماهواره اسپوتن  ازی ذرت، نخود، گندم و پ  یشامل بذرها
  ی متعدد  یاهیگ  شاتی[. از آن زمان تاکنون، آزما11به فضا ارسال شد ]  4

انجام شده است   یابیقابل باز یزوسائل پروا ایو  یمدار هایستگاهیدر ا
[12،1  .] 

  ر،یاخ  هایدر سال  ایدر دن  یرمداریز  یتجار  یماهایفضاپ  توسعه 
 یولوژیکوتاه مدت بر ب ییاثرات عوامل پرواز فضادرک  یرا برا یفرصت

  ی ا ده ی چ ی پ   های مکانیزم   اهان ی گ [.  13موجودات زنده فراهم آورده است ]
اند  مدت تکامل داده   ی طولان   یی فضا   ی به پروازها   ی سازگار   برای را  

رو   ی ک ی ولوژ ی ب   قات ی تحق [.  15،14]  معرض    ی اهان ی گ   ی بر  در  که 

  های ت یمامور  یبرا  رندیگمیقرار    ییفضا  یمرتبط با پروازها  های ط ی مح 
مرتبط   هایاست. هر چند اکنون داده  یاتیانسان ح  ییمدت فضا  یطولان

مدت و در   یطولان  ییفضا  یدر پروازها  اهانیگ  یکیولوژیب  هایبا پاسخ
به    اهانیگ  عیدر رابطه با پاسخ فوق سر  لاعاتباشد اما اطمی  یمدار غن

بس  ییفضا  یپروازها  ط یشرا مدت  ]  اریکوتاه  است  [.  61،31محدود 
پرواز    نیاثرات ا  ،یرمداریپرتاب ز  کی   ی در مطالعه حاضر و در ط  نیبنابرا
شاخص   ییفضا گوجه  یبذرها  یزنجوانه   هایبر  مورد    یفرنگخشک 
 قرار گرفت.   لیو تحل یبررس

 ها مواد و روش 

 یسازه فلز یطراح
کاووس، قبل از   یستیبذرها درون محفظه کپسول ز یگذاریمنظور جابه 

منظور قرار دادن بذرها  ( به 1با مقاومت بالا )شکل    یسازه فلز  کیپرتاب  
خشک    یو ساخته شد سپس بذرها  یکاووس طراح  یستیدرون کپسول ز

نازک قرار داده شد و داخل سازه    اریجوراب بس  کیدرون    ی فرنگگوجه
گر  یفلز فلز   .فتندقرار  ز  یسازه  کپسول  محفظه  کاووس   یستیدرون 
بود که تا حد    نیا  یسازه فلز  یشد. هدف از طراح  کس یو ف  یگذاریجا

. در طول مدت  رندیفضا قرار بگ  یتنش   ط یامکان بذرها در تماس با شرا
بذر  از    یدارنگه   نیزم  یگروه کنترل، رو  هایزمان پرتاب،  شدند. پس 

  ر یمربوطه ز  هایانجام آزمون  یبرا  ذرهاب  ،یستی موفق کپسول ز  یابیباز
 مورد استفاده قرار گرفتند. 

 
 .یستیبذرها درون محفظه ز هی تعب یشده برا  یطراح یسازه فلز -1شکل 

Fig. 1. Metal structure designed to embed the seeds inside the 

biological chamber. 
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 علوم و فناوری فضایی                              

 1شمارة ، 18دورة ، 1404 سال 

 بستر كشت بذرها  یسازآماده

سوپرچف از شرکت پاکان بذر اصفهان فرنگی رقم  بذرهای خشک گوجه
بستر کشت  هیته   یبراها،  تهیه شد. پس از پرتاب و بازیابی موفق نمونه 

شرا  یبرا در  لام  لیاستر  طیبذرها،  درون   یصاف  یکاغذها  نار،یهود 
 یکشقرار گرفتند. بذرها ابتدا با آب لوله  یمتریسانت  10  کشت  هایتیپل

شستشو انجام    20  نییشستشو داده شد. سپس با آب همراه چند قطر تو
  ل یمقطر استر بو با آب مقطر سه مرتبه شستشو داده شد. بلافاصله با آ

مح   میسد  تیپوکلریه  %1  یحاو لام  طیدر    ه یثان  60مدتبه   ناریهود 
 .  دیگرد  یآبکش لیشستشو داده و سه مرتبه با آب مقطر استر

زم  هایگروه  یبذرها کنترل  و  رو  ،ینیپرتاب  بر    ی بلافاصله 
  ل یآب مقطر استر  تریلیلیم  5  تیکشت قرار گرفته و به هر پل  هایتیپل

ها به محفظه کشت با رطوبت  نمونه   ت،یاضافه شد. پس از بستن درب پل
و کنترل    یپرواز  های. هر دو نمونهدند یمنتقل گرد  یکیتار  طیدر شرا  50%
  ی فرنگ گوجه   یکه بذرهایی بودند. از آنجا  یی تا  50تکرار    5شامل    ینیزم

  ی )درصد رویش بذر( زنجوانه   نرخکردند،    یزناز روز ششم شروع به جوانه 
(  1روز مطابق با فرمول )  15و    13،  11،  9،  8،  7،  6  یزمان  هایدر بازه

 [. 17قرار گرفت ] مورد سنجش

(1 ) 
𝑆𝑒𝑒𝑑 𝐺𝑒𝑟𝑚𝑖𝑛𝑎𝑡𝑖𝑜𝑛

=
Number of germinated seeds

Number of total seeds
× 100

 (GRI)1ی زنشاخص نرخ جوانه نیآزمون تخم

،  8،  7،  6  یزمان  هایدر بازه   یفرنگگوجه  یبذرها  یزنشاخص نرخ جوانه 
و پرتاپ مطابق با فرمول    ینیکنترل زم  هایروز در گروه  15و    13،  11،  9
 ( محاسبه شد: 2)

(2 ) =
𝑵𝟏

𝟏
+

𝑵𝟐

𝟐
+

𝑵𝟑

𝟑
+ ⋯ +

𝑵𝒏

𝒏
GI 

،  1 یجوانه زده شده را در روزها یتعداد بذرها Nnو  N1 ،N2 ،N3که 
 دهد.ی نشان م nو   3، 2

 (GI)2زنیآزمون تخمین شاخص جوانه 

،  9،  8،  7،  6  یزمان  هایدر بازه  یفرنگ گوجه   یبذرها  یزنجوانه شاخص  
و پرتاپ مطابق با فرمول    ینیکنترل زم  هایروز در گروه  15و    13،  11

 ( محاسبه شد: 3)

(3 ) 
 

 
1. Germination Rate Index 

2. Germination Index 

اول، دوم و بعد    یجوانه زده در روزها  یتعداد بذرها  n10   ، وn1  ،n2که  
به تعداد    بیترتکه به   است  ی وزن  1، ... و    9،  10باشند:  میتا روز دهم  

 شود. میداده  یبعد یاول، دوم و روزها یجوانه زده در روزها یبذرها

 چهریشه و  چهساقه آزمون سنجش طول 

ر  ساقه شه ی طول  و  بازه   ز ی ن   چه چه  برا فوق   ی زمان   های در    ی بذرها   ی الذکر 
انجام شد. به    ی ر ی گ ( اندازه mm 0.01)دقت:    س ی با کمک کول   ی فرنگ گوجه 

سطح مناسب    ی دانه رست برداشت شده و بر رو   5  ت ی از هر پل   ی طور تصادف 
دارا  برا   ی و  دانه رست   ی رطوبت  از خشک شدن  گرفتند.  ممانعت  قرار  ها 

  چه ریشه و    چه ساقه و سپس طول    ده ی صفر تراز گرد   ی ابتدا بر رو   س ی ول ک 
 .  د ی گزارش گرد   متر ی ل ی و با دقت صدم م   ی ر ی گ صورت مجزا اندازه به 

از    جینتا استفاده  با  در  مطالعه  مستقل  تی  آمارآزمون   یبرنامه 
Graphpad Prism    [.   81 ، 91قرار گرفت ]  لیو تحل  هیمورد تجز  8نسخه 

 و بحث  جینتا

پوشش    ق یاز طر  چهریشه  یزدگ  رون یتا ب  3جذب آب   ندیفرآ  یزنجوانه  
جوانه  است.  مستق  یزنبذر  ارتباط  پراکندگیمیبذر  و  بقا    های گونه   یبا 

اطلاعات    افتیو در  اهیگ  نیبذر، حفاظت از جن  یدارد. نقش اصل  یاهیگ
]  یزنجوانه   یبرا  یطیمح دنبال آن    یزن[. جوانه 22-20است  به  و  بذر 

  ی و سازگار  یمرحله چرخه زندگ   نیتری عنوان بحرانبه   اهچهیگ  ر استقرا
س  اهیگ مح  ارهیدر  و  گرفته    ینیفرازم  هایطیما  ]میدرنظر  [.  23شود 

کوتاه مدت   یرمداریز  ییپرواز فضا  کیدر مطالعه حاضر، اثرات    نیبنابرا
شاخص  گوجه   ی زنجوانه  هایبر  بررس  ی فرنگبذر  گرفت.    ی مورد  قرار 

بر کپسول ز  هاین تنش یترمهم  1جدول     ی کاووس در ط  یستیوارده 
  ی کپسول با استفاده از پرتابگر بوم  نیپرتاب خلاصه نموده است. ا  نیا

 سلمان به فضا پرتاب شد.  

 .مشخصات پرتابی کپسول زیستی کاووس -1جدول 

Table 1. Kavus bio capsule launch characteristics. 

900 Launch duration (seconds) 

133 Launch height (km) 

1657.97 launch speed (m/s) 

64 Acceleration (m/s2) 

-84.5 to +264.48 Temperature fluctuation 

range (Celsius) 

0 to 90000 Pressure range (Pascal) 

245 Microgravity duration 

(seconds) 

68 Duration of hypergravity 

(seconds) 

3. Imbibition 



 

 

 /96 یآبادی مهد ی فاطمه موسو
 علوم و فناوری فضایی 

   1 شمارة،  18دورة ، 1404سال 

گیاهی محبوب ناسا برای پرورش  هایفرنگی یکی از گونه گوجه 

در فضای خارج از جو زمین است. در همین زمینه، در دهه نود میلادی، 

پرتاب  طی  چلنجر  های شاتل  های ناسا  مقادیر   1فضایی  آتلانتیس،  و 

 هاآن فرنگی را نیز به فضا ارسال نمود. هدف  زیادی از بذرهای گوجه 

تاثیر شرایط واقعی فضا بر زیست  ارسال، بررسی  این  بذرها از  پذیری 

اثرات یک [ 2،  24- 27]  بود   ها آنزنی  توان جوانه . در مطالعه حاضر، 

فرنگی جوانه زنی بذر گوجه   های پرواز فضایی کوتاه مدت بر شاخص 

زمانی   های مورد بررسی قرار گرفت. مقایسه درصد رویش بذر در بازه 

مورد بررسی، نرخ رویش   های مورد بررسی تفاوت داشت و در تمام بازه 

و   2  های بذرها در گروه پرتاب نسبت به گروه کنترل بالاتر بود )شکل 

روزهای  3 در  تنها  افزایش  این  چند  هر  احتمال    7و    6(   5در سطح 

 درصد معنادار بود. 

 
  ی نیپرتاب و کنترل زم هایدر نمونه فرنگیگوجهبذر  ش یدرصد رو سهیمقا -2شکل 

 . تکرار  5 نیانگی(. م9و  8، 7، 6 ی)روزها

Fig. 2. Comparison of the germination percentage of tomato 

seeds in the ground control and launch samples (days 6, 7, 8, and 

9). average of 5 repetitions. 

 
1. Space Shuttle Challenger 

 
  ی نیپرتاب و کنترل زم  هایدر نمونه  یفرنگبذر گوجه  شیدرصد رو  سهیمقا  -3شکل  

 . تکرار  5 نیانگی(. م15و  13، 11 ی)روزها

Fig. 3. Comparison of the germination percentage of tomato 

seeds in the launch and ground control samples (days 11, 13 and 

15) .Average of 5 repetitions . 

جوانه   سه یمقا  نرخ  در   ی فرنگ گوجه   ی بذرها  (GRI) ی زن شاخص 
ا   ین ی کنترل زم   های گروه  پرتاب   ن یو پرتاب نشان داد  شاخص در گروه 

به گروه کنترل زم3/ 0777)  باشد. در  می تر  ن یی ( پا 3/ 5155)   ی نی ( نسبت 
جوانه ی حال  شاخص  پرتاب   ی فرنگ گوجه   ی بذرها  (GI) ی زن که  گروه  در 

 .را نشان داد   ش ی ( افزا 12836)  ی ن ی کنترل زم وه ( نسبت به گر 13566) 
)طول   ی زن جوانه   های مولفه   ا ی   اه ی گ   ی رشد   های شاخص   سه ی مقا 

و پرتاب نشان   ی نی کنترل زم  های گروه   ی ( در بذرها چه ساقه و  چهریشه 
در گروه پرتاب نسبت  13و  11، 8،  7، 6 یدر روزها  چه ریشه داد طول 

البته ا می را نشان    ش ی افزا   ی نی به گروه کنترل زم   ش ی افزا   ن ی دهد که 
روز ششم   ی که برا ی طور باشد به میمعنادار    8تا    6  ی ا روزه   یتنها برا 

  هزارم  ک ی قابل توجه و در سطح احتمال    اری بس   ش یافزا   نی و هشتم، ا 
(p ≤ 0.001)    برا پنج صدم   ی و  احتمال   ≥ p) روز هفتم در سطح 

در   چه ریشه کاهش طول    15و    9  ی روزها   ی معنادار است. برا    (0.05
کاهش   ن ی مشاهده شد که ا   ی ن ی گروه پرتاب نسبت به گروه کنترل زم 

برا  پنج درصد   ی تنها  احتمال  معنادار  (p ≤ 0.05) روز نهم در سطح 
 .( 5و    4 های باشد. )شکل می 
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میلی  چهریشه طول    سهیمقا  -4شکل   در    یفرنگگوجه  هایاهچهیگمتر(  )بر حسب 

 . تکرار 5 نیانگی(. م9و  8، 7، 6 ی)روزها ینیپرتاب و کنترل زم  هاینمونه

Fig. 4. Comparison of tomato seedlings’ root length (mm) in the 

launch and ground control samples (days 6, 7, 8, and 9). Average 

of 5 repetitions. 

 

میلی  چهریشه طول    سهیمقا  -5شکل   در    یفرنگگوجه  هایاهچهیگمتر(  )بر حسب 

 . تکرار 5 نیانگی(. م 15و  13، 11 ی)روزها ینیپرتاب و کنترل زم  هاینمونه

Fig. 5. Comparison of tomato seedlings’ root length (mm) in the 

launch and ground control samples (days 11, 13, and 15). 

average of 5 repetitions . 

پرتاب و کنترل   هایدر گروه  یفرنگگوجه   چهساقه طول    سهیمقا
در    ینیگروه پرتاب نسبت به کنترل زم  یرا برا  شی(، افزا6)شکل    ینیزم

  ی روزها  یتنها برا  ش یافزا  نینشان داد که ا  15و    13،  11،  8،  7  یروزها
  ک ی( و  p ≤ 0.05در سطح احتمال پنج درصد )  بیترتهفتم و هشتم به 

 ( معنادار بود. p ≤ 0.01درصد )

 
میلی  چهساقهطول    سه یمقا  -6شکل   در    یفرنگ گوجه  هایاهچهیگمتر(  )بر حسب 

 .  تکرار 5 نیانگی. م(13و  11، 9،  8، 7ی ) روزهای نیپرتاب و کنترل زم  هاینمونه

Fig. 6. Comparison of tomato seedlings’ stem length (mm) in the 

launch and ground control samples  (days 7, 8, 9, 11, 13, and 15). 

average of 5 repetitions . 

با تاث  یمطالعات رابطه  تاکنون در  بر ژرم    یواقع  طیمح  ریکه  فضا 
 ی( انجام شده است، تنها اثرات پروازهااهانیبذر گ  ری)نظ  یاهیپلاسم گ

 هاآناز    افتهی  شیرو  اهانیبذرها و گ  تیفیمدت را بر ک  یطولان  ییفضا
برا  یبررس است.  نتا  کی مثال، در    ینموده   یبذرها  یبررس  جیمطالعه 
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از    یگفرنگوجه   ش یرو  اهانینشان داد که گ  ییسال پرواز فضا  6پس 
  ی فنول بالاتر  یترند و غلظت پلها مقاومروس یدر برابر و  هاآناز    افتهی

به گ [،  29مشابه ]  یا[. در مطالعه 28]  رند دا  ینیکنترل زم  اهانینسبت 
بذرها  افتهی  شیرو  اهانیگ که به مدت شش ماه در    یفرنگگوجه  یاز 

ا عملکرد    رهیذخ   ییفضا  یالمللنیب  ستگاهیخارج  برخلاف  بودند  شده 
را   وهیطعم م  رییکاهش سطوح آهن، مس و تغ  و،یداتیبالاتر، تنش اکس

  ی زنقدرت جوانه موجب کاهش    یینشان دادند. در گونه منداب، پرواز فضا
 پذیری )قابلیت زیستن(زیستبذرها شد. اما    یریبه پ  تیحساس  شیو افزا

گ  هایو شاخص تاث  اهچهیرشد  ]  ریتحت  نگرفت  پرواز   کی[.  30قرار 
بذرها  15  ییفضا تسر  ونجه ی  یروزه  رشد    ی زنجوانه   عیموجب  مهار  و 

از تشعشعات  یناش  یعیطب ریغ توزیو م میکروموزو  بیآس لیبه دل شهیر
  یی پرواز فضا  زین  گرید  یاهیگ  هایاز گونه   ی[. در برخ31شد ]  یهانیک

تسر  یمیعق  ،یکشندگ  ،یزنموجب کاهش جوانه    د یبذر گرد  یریپ  عیو 
کوتاه مدت با استفاده   ییهر حال در مطالعه حاضر، پرواز فضا[. به 34-32]

  رات یبذرها شد و تاث  هیرشد اول  کیکاووس، موجب تحر   یستیاز کپسول ز
گروه    یفرنگگوجه  هایاهچهیگ  یرشد  هایبا شاخص   رابطهدر    یمثبت

پرتاب   نیحال، ا  نیداشت. با ا  ین یبا گروه کنترل زم  سهیپرتاب در مقا
نداشت.    یمعنادار  ریتاث  یفرنگگوجه  یبذرها  یزنجوانه  ییدرصد نها   یرو

کوتاه   ییگزارش در رابطه با اثرات پرواز فضا  نیمقاله، اول  نیبا دانش ما، ا
گ ژرم پلاسم  بر  ب   یاهیمدت  و  با    یدیجد  هاینشیاست  رابطه  در  را 

  ی ستیز   هایستمیکوتاه مدت بر س  ییفضا  یاثرات پروازها  یبررس  تیاهم
 دهد.میارائه  

 یریگجهینت

 ستیز بر پیچیده محیط فضا اثرات یارسال بذرها به فضا با هدف بررس
اندازها  یریپذ برا  ییبذرها، چشم    ی اهیگ  هایگونه   عیانتخاب سر  یرا 

  گر، یآورد. هدف دمیفراهم    هاآنبذر    قی فضا از طر  طیمتحمل به شرا
 یبر رو  هاآناز    افتهی  رشد  اهانیبذرها و گ   تیفیفضا بر ک  ریتاث  یبررس

که اقلیم فضا با  هر حال، از آنجایی به در فضا است.    نیهمچنما و    ارهیس
پیچیده تنش مجموعه  از  )گرانش کم،    هایای  غیرزیستی شناخته شده 

( و حتی ناشناخته مشخص  ..تشعشعات فضایی، نوسانات دمایی شدید و .
گیری در ارتباط با اینکه کدام یک از عوامل پرواز فضایی  شود نتیجه می

اند یا  فرنگی بودهزنی بذر گوجه جوانه  هایموجب اثرات مثبت بر شاخص 
عبارتی دلایل احتمالی نتایج مطالعه حاضر، بسیار زود است. هر چند  به 

با ژرم پلاسم گیاهی عواملی نظیر تشعشعات فضایی و خلا   ارتباط  در 
بر ژنتیک و بیوشیمی بذرها داشته باشند  یمی  تواند اثرات مستقمیفضا  

است مطالعات بیشتری در این زمینه و در جهت شناخت هر چه  اما بدیهی
پاسخ فوری ژرم پلاسم گیاهی به    های بیشتر اقلیم فضا و درک مکانیسم

باشد. از سوی  میوری  آتی ایران ضر  هایمحیط پرتنش فضا در پرتاب
نتایج مطالعه حاضر،   پ   شیبدیگر،  اهم  شیاز    شات یآزما  ی طراح  تیبر 

پرتاب  یبرا  یستیز  ای   یاکتشاف  هایراکت  رینظ  یرمدار یز  یوسائل 
دارد.    دیتاک  نیسرنشی ب  ایدار    نیسرنش  یستیز  هایکاوشگرها و کپسول

پرتاب نیا سکومیها  گونه  آزما  یبرا  ییتواند  فضا    ستی ز  شاتیانجام 
گبه  علوم  بخش  در  خاص  ا  یبرا  یاهیطور  و    رانیکشورمان  باشد 
  ی مرتبط با پروازها  یستیز  شاتیآزما  ی طراح  یرا برا  یدیجد  هاینشیب
 ارائه دهد.  یرمداریز

 تعارض منافع

 نشده است.  انیب هسندیتعارض منافع توسط نو چگونه یه

 ی قدردان  تشکر و

و پژوهشگاه هوافضا   رانیا  ییداند از سازمان فضامیبر خود لازم    نویسنده
 . دینما یپروژه حاضر تشکر و قدردان یمال تیحما یبرا
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