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 Recent advancements in space technology have sparked significant 

interest in small satellite constellations, primarily due to their reduced 

costs, quicker development cycles, and improved capabilities. 

Although the costs associated with launching these satellites remain 

high, innovative strategies are emerging that offer alternatives to 

conventional deployment methods for positioning constellations in 

their designated orbits. These deployment strategies can be broadly 

categorized into two types: direct and indirect. This paper explores an 

indirect deployment method that utilizes Earth's oblateness 

perturbation alongside the satellite's propulsion subsystem to position 

satellites across multiple orbital planes. The method has been 

rigorously simulated and analyzed in the context of two operational 

satellite constellations, each serving distinct purposes—remote 

sensing and global internet provision. Furthermore, a comprehensive 

launch and deployment strategy has been developed and applied to a 

regional satellite navigation system, consisting of 130 satellites 

designed to serve Iran. This approach emphasizes the influence of 

Earth's shape on satellite orbits to optimize deployment efficiency. 

The analysis focuses on key parameters such as the time required for 

deployment and the necessary change in velocity (ΔV). The study 

demonstrates how leveraging the natural nodal precession caused by 

Earth's oblateness can significantly enhance the deployment process, 

reducing fuel consumption and operational costs. This approach 

presents a promising alternative for future satellite constellation 

deployments, offering both economic and technical advantages. 
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 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1402 مهر  16دریافت 
 1402 آذر   24بازنگری 
 1402  آذر 29پذیرش 

 1402 دی 9انتشار اولین 
 

 های کلیدی:  واژه 

 ای  های ماهواره منظومه
 سازی منظومه  روانه

 تقدم گره 
 عدم کرویت زمین  

 صفحه مانور تغییر 
 

 
و زمان    نهیکاهش هز  لیکوچک به دل  هایماهواره  هایعلاقه به استفاده از منظومه  ریاخ  یهادر سال
است که امروزه  یدر حال  نی است. ا  افتهی  شیکوچک، افزا  هایماهواره  شتریب  هایتیقابل  نیو همچن

  سازی روانه  یسنت  هایروش  نیگزیجا  دیجد  سازیروانه  هاییپرتاب، استراتژ  ادیز  هاینهیهز  لیبه دل
و    یبرا  یمختلف  هایمنظومه روش  تمأموری  به   بسته.  اندهدف شده  مدارهای  به   هامنظومه پرتاب 

  ۀ از دو دست   یکیکلان در    بندیمیتقس  کی  در  که  اندارائه شده  تمأموری   مدار  در  هاماهواره  سازیروانه 
 هایماهواره  سازیروانه   یبرا   میرمستقیروش غ  ک یمقاله    نی. در ارندیگیقرار م  میرمستقیغ  ای  میمستق

بوده و اساس آن،    نهیبه   یقرار گرفته است که روش   یمورد بررس  یمدار  ۀمنظومه به چند صفح  کی
مدار  رییتغ استفاد  یصفحات  اختلال عدم کرو  ۀبا  از  ز  نیزم  تیمثبت  از  استفاده   ستم یرسیدر کنار 
سنجش از دور    هایتیبا مأمور  ی واقع  ایماهواره  ۀ دو منظوم  یروش برا   ن یماهواره است. ا  شرانشیپ

روش،   ن یا  یبر مبنا  نیقرار گرفته است. همچن  یشده و مورد بررس  سازیه یشب  یجهان  نترنتیو ارائه ا
و    رانیا  ربا پوشش کشو  ایمنطقه  ایماهواره  یناوبر  ۀمنظوم  کی  یبرا  سازیپرتاب و روانه   یاستراتژ

  سازی روانه  یآمده از نظر زمان لازم برا  دستبه   جیشده است. نتا  یسازادهیو پ  یماهواره، طراح  130با  

   قرار گرفته است. یمورد بررس ازیموردن 𝛥𝑉 و
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 علائم و اختصارات 

 km a ،یضیب یاصل قطرمین

 Δτ ی سازروانه ریتأخ زمان

 deg i ، یمدار بیش یۀزاو

 J یامنطقه کیهارمون

 kg m جرم،

 km r ن،یاز مرکز زم فاصله

 km R شعاع،

 sec ΔT ،یسازروانه یبرا ازیموردن زمان

 m/sec V سرعت، 

 2sec/3km μ ،یجاذب پارامتر

 rad Ω ،یصعود ۀگر یۀزاو

 مقدمه

خدمات آن،    هطراحی شده و استفاده از کلی  ه برداری از یک منظومبهره
بنابراین فاز  ؛  متوقف به پرتاب آن و استقرار در موقعیت موردنظر است

  علاوهبه ای برخوردار است.  سازی منظومه از اهمیت ویژهپرتاب و روانه 
سازی بیشتر و بالای این فاز هر چه کارآیی روش روانه  هبه علت هزین

افزایش    وری کل مأموریتپرتاب کمتر باشد، بدیهی است که بهره  ههزین
منظومهمی اصلی  مزیت  اصل  در  ماهوارهیابد.  به  های  نسبت  ای، 
. پوشش زمینی به  ها استآنها توان پوشش زمینی بیشتر  ماهوارهتک

معنی بخشی از زمین است که آنتن یا سنسور فضاپیما در یک لحظه یا  
در بسیاری از موارد    علاوهبه . [1  ،2]تواند رؤیت کند  زمانی می  هیک باز

یا وجود ندارد و یا با مشکلات   ماهوارهبا یک تک  امکان انجام مأموریت
 زیادی همراه است. 

برداری از یک بهره  های که به پروژدر نگاه کلان، از کل بودجه
درصد برای  40شود، حدود ای اختصاص داده میماهواره هنمونه منظوم

برهای  شود. از طرفی در حال حاضر ماهوارهپرتاب آن در نظر گرفته می
ای کوچک باشند، های ماهوارهکوچک و ارزان که مختص پرتاب منظومه

توسعه و طراحی هستند. بنابراین    ه معدود بوده و در مراحل اولی  صورتبه 
توان با ضریب اطمینان بالا از آنها برای پرتاب در مدارهای  در عمل نمی 

توسع راه  سر  بر  مهمی  مانع  موضوع  این  کرد.  استفاده    ه اولیه 
کمتر است    ههای کوچک با هزینه و زمان توسعهای ماهوارهمأموریت

های پرتاب جایگزین استفاده کرد که روش  . در نتیجه باید از روش[3]
توان اذعان کرد که  ثانویه است که می  ه اصلی، استفاده از روش محمول

 
1. Rideshare 
2. Piggyback 

3. P-POD: Poly Picosatellite Orbital Deployer 

4. X-POD: Canada's eXperimental Push Out Deployer 

این روش، مسئله را تا حدودی حل کرده است. در این روش کاربران 
از طریق قرارداد پرتاب  توانند یا ظرفیت مازاد ماهوارهماهواره می را  بر 

به اشتراک بگذارند و یا از ظرفیت اضافی مأموریت پرتاب یک    1اشتراکی
شود، استفاده  گفته می   2پشتی که به آن در اصطلاح کولهتر  بزرگ  هماهوار
ثانویه    هاستفاده از روش محمول  هتوان گفت که هزینکلی می  طوربه   کنند.

بر بیشتر است مگر اینکه  مخصوص )دلار/کیلوگرم( خود ماهواره  هاز هزین
روانه  برنامهزمان  قبل  از  که  دیگری  پرتاب  زمان  با  شده  سازی  ریزی 

میکروماهواره  عنوانبه) پرتاب  و  مثال  آموزشی    تربزرگها  پرتاب  یا  و 
با استفاده از این   هرحالبه ها(، زمان پرتاب هماهنگ شود.  نانوماهواره

کمتر نسبت به یک پرتاب    مراتببه  هروش امکان استقرار در مدار با هزین
 هکه بیان شد استفاده از فرصت محمول  طورهمانشود.  مستقل فراهم می

محدودیت و  قیود  مهمثانویه  که  دارد  را  خود  خاص   ها آن ترین  های 
اختیار  کنترل در  کاملاً  پرتاب  )زمان  پرتاب  زمانی  برنامۀ  نبودن  پذیر 

استماهواره تزریق  مدار  حتی  و  است(  اصلی  صورت  ؛  بر  در  بنابراین 
استفاده از این روش، باید ماهواره نیروی پیشرانش لازم برای مانور به  

حی ماهواره نیز باید  مدار مأموریت را داشته باشد که این موضوع در طرا
( پرتاب  مکانیـزم  انتخاب  همچنین  گیرد.  قرار  نمونه    عنوانبه مدنظر 

از   توسط  ،  (3POD-P  ،4POD-X  ،5PODSISI  ،6POD-Tاستفاده 
تحمیل میماهواره به محموله  این محدودیتبر  به  بایست  ها میشود. 

این   نیز اضافه کرد. واضح است که  را  محدودیت  قیود حجمی و فضا 
تر  تر و مطلوبثانویه برای مانور به مدارهای مناسب  همهم، قابلیت محمول

 دهد. قرار می ریتحت تأثرا 
پر کردن    منظور به که بیان شد، در حال حاضر    طور همان البته  

نانوماهواره خلأ پرتاب میکروماهواره  هایی به طراحی  ها شرکت ها و 
اند که در مراحل  برهایی مخصوصِ این مأموریت روی آورده ماهواره 

ا   ه ن ی . هز مختلف توسعه قرار دارند    ها بر ماهواره   ن ی پرتاب مخصوص 
 ی محموله( برا   لوگرم ی ک   ک ی پرتاب    ه ن ی : هز مخصوص پرتاب    ه ن ی )هز 

هز   باًی تقر   یلوگرم ی ک   300  تا   12  ی ها محموله   صورت بهپرتاب    هنی با 
های قابل ذکر در این مورد عبارتند از: مثال   برابر است.  هیثانو   همحمول 

الکترون ی راکت ا دومرحله   بر ماهواره  ی  ا دومرحله بر  و ماهواره   7لب 
ویرجین گالاکتیک لانچروان  این  8هواپرتاب  امکان بر ماهواره .   ها، 

میکروماهواره  اختصاصی  نانوماهواره پرتاب  و  بدون ها  را  ها 
صحبت شد،    ها آن تر در مورد  که پیش   ثانویه  ههای محمول محدودیت 
 .[4]   کنند فراهم می 

ها  ای، هر یک از ماهواره ماهواره   ه برداری از یک منظوم برای بهره 
. [5] طراحی شده است، قرار بگیرند   ها آن باید در مدار مأموریتی که برای 

5. ISISPOD: Innovation Solutions in Space POD 
6. T-POD: Tokyo Picosatellite Orbital Deployer 

7. RocketLab Electron 

8. Virgin Galactic LauncherOne 
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پرتاب   ه ها کمتر باشند، هزین با توجه به این موضوع که هرچه تعداد پرتاب 
رسد، استفاده از نظر می حلی که به یابد؛ شاید اولین راهطبع کاهش می به 

ماهواره  با  یک  ماهوارهبر  باشیم کل  قادر  که  است  بالا  های توان حمل 
ها ماهواره  ه این پرتاب این است که هم   ه نتیج    منظومه را در آن قرار دهیم.

یک   قرار  )لئو(    ن یی پا   ارتفاع   مدار در  صفحه  یک  در  بهتر  عبارت  به  و 
ها باید بنابراین برای قرارگیری در مدار مأموریت، اکثر ماهواره؛  گیرند می 

تقدم گره انجام   ه شیب مداری و زاوی   ه مانور تغییر صفحه را جهت تغییر زاوی 
نسبتاً بالایی است. لذا در واقعیت برای   𝑉∆دهند که این مانور نیازمند  

 شود. ها از این استراتژی استفاده نمی سازی منظومه روانه 
شود که  سازی جایگزین استفاده میهای روانهدر عمل از استراتژی

به   ادامه  کل   هاآن در  )یا  از  ماهواره  چند  اگر  است.  شده  پرداخته 
توسط یک    صورتبه های( منظومه  ماهواره و  واحد )دسته(  بلوک  یک 
محمولهماهواره این  تزریق،  از  پس  بایست  شوند،  پرتاب  برای  بر  ها 

شوند پراکنده  هدف  مدارهای  به  کاهش ؛  رسیدن  علت  به  معمولاً  اما 
های پیشرانش روی  ها، سیستمجویی در هزینهپیچیدگی سیستم و صرفه

ماهواره دارند. این  محدودی  توانمندی  وجود(  صورت  کوچک)در  های 
 دیرا تشد  تیمحدود  نیا  تواندیم  هم  یحجم  و  یجرم  ودیق  نیهمچن
از مدار    سادهانجام مانور    یکوچک برا  یهاماهواره  یی توانا  نیبنابراکنند؛  

مدارها  هیاول  قیتزر است.    یتا  محدود  ن  خصوص بههدف   به    ازیاگر 
و    𝛺  یصعود  هگر  هیزاو  ر ییتغ  مانند  صفحه  رییتغ  مت یق  گران  یمانورها

به مانور    یازین  ها،منظومه  از  یبعض  در  اما؛  باشد  𝑖  یمدار  بیش  هیزاو
نت  رییتغ در  و  ز  یبرخوردار  جهیصفحه  قدرتمند    شرانشیپ  ستمیرسیاز 
و   2، تقدم گره 1صفحههای جدایش همموارد از استراتژی  در این.  ستین

 شود. استفاده می [6] 3پسای تفاضلی 
در سال    و  انتویبود به   2004همکاران   ی مشارکت  سازینهیروش 

سه  آن    در  ای ارائه کردند کهماهواره  همنظوم  ستمیس  کی  لیتحل  یبرا
و    مایفضاپ  یو مدار، طراح  یکربندیپ  طراحی:  دندگرفته شدر نظر  ماژول  

البته ساده[7]  پرتاب  هویش ا  هاییسازی.    گرفته   صورت  هاماژول  نیدر 
واکر در نظر گرفته    های با الگویشکل که اولاً تنها منظومه  ن ای  به  است
 نهمچنی.  است  شده  نظرصرف  یاز اغتشاشات مدار   ثانی  در  و  اندشده

پرتاب    شرو  کیبه شکل محدود و در قالب تنها    سازیموضوع روانه
  گرید  هایروش  از  وهدف در نظر گرفته شده    ی مدار  هبه صفح  میمستق
 .  شده است پوشیچشم

ی  ناوبر  همنظوم  کی  یطراح  یبرا  یبیترک  ی روش  2018ر سال  د
شد  ایماهواره ارائه  ژانگ  ا.  [8]  توسط  طراح  نیدر  و   یروش،  مدار 

و استقرار در مدار انجام شده   سازیروانه  یو سپس استراتژ  یکربندیپ
است    نیاست ا  تیروش حائز اهم  نیکه در رابطه با ا  ی موضوع  .است

 
1. In-Plane Separation 

2. Nodal Precession 

انجام شده است    یکربندیمدار و پ  یابتدا طراح  ،یبیروش ترک  نیدر اکه  
به  سپس  استراتژ و  مستقل   مدار  در  هاماهواره  سازیروانه   یصورت 

 .قرار گرفته است ی مورد بررس تمأموری
ن   ی ل  مطالعات   نی در هم   ز ی و همکاران  رو  ی سال    سازینه ی به   ی بر 

هز  ای ماهواره   های منظومه   ی کربند ی پ  کردن  حداقل  هدف  پرتاب   ه ن ی با 
  تیمأمور   های ی ن یبا در نظر گرفتن نامع   ی ا چندمرحله   م یمستق   سازی روانه 

به روش روانه   ن ای   درها  . آن [ 9] اند  انجام داده   ایچندمرحله   سازی مقاله 
 اند.پرداخته   ت ی مأمور   ه ن ی کردن هز نه ی با هدف کم   نه ی به 

مسئله   حلرا در    هاییتموفقی  ها،روش  نیهرحال هر کدام از ابه 
داده  ایماهواره  همنظوم  هایستمیس  یطراح نشان  خود    در  اما  اند، از 

بررس  مواردی   کردروی   به  فقط   هامنظومه  سازیشد موضوع روانه   ی که 
در    برهایماهواره  توسط   هاتک تک ماهواره  ای  ایپرتاب خوشه  یسنت

به   سدستر است.  شده  طراحپرداخته  و    یاستراتژ  یعلاوه  پرتاب 
را    ایماهواره  هایمنظومه  یسازروانه  خود  خاص  ملاحظات  کوچک، 

بر   عمومعلاوه  زطلبدیم  یملاحظات  الزامات  ازجمله    ستم یرسی. 
سازی، های معمول روانه روش  در کنار.  یسازو زمان کل روانه   شرانشیپ

روش »تقدم گره« یک روش بهینه برای تشکیل منظومه در صفحات  
مختلف است. این روش که یکی از نتایج عدم کرویت زمین است، در  

. در بخش بعد به این  [10  ،11]عمل نیز کارآیی خود را نشان داده است  
 روش پرداخته شده است. 

 یسازمدل

که نیروی گرانشی یک نیروی پایستار است، انرژی کل و مقادیر  از آنجایی 
قطر اصلی و خروج از مرکز به دلیل عدم  متوسط ارتفاع اوج و حضیض، نیم 

بالای   مرتبه  دیگر  یا جملات  )پخیدگی(  تغییر  کرویت  زمین  ژئوپتانسیل 
توانند تغییر کنند. مدار  های مداری می کنند. با این وجود بعضی از المان نمی 

کند. در  به علت گشتاور ایجاد شده توسط عدم کرویت زمین چرخش می 
جرمی در    ه ای به همراه یک حلق صورت یک جرم نقطه اینجا زمین را به 

گیریم. اثر  دهد، در نظر می راستای استوا که برآمدگی استوایی را نشان می 
مداری به سمت پایین و    ه صفح   ه گرانشی برآمدگی استوایی، کشیدن پیوست 

دهد؛  شیب مداری را تغییر نمی   ه استوا است. این نیرو زاوی   ه به طرف صفح 
  ه شود. دلیل این چرخش، انداز صعودی می   ه گر   ه بلکه موجب چرخش نقط 

یک چرخ    صورت به پدیده مدار  ای مدار است. برای درک این  حرکت زاویه 
شود.  مداری در نظر گرفته می   ه در حال گردش حول محور عمود بر صفح 

طبق قوانین حاکم بر دینامیک اجسام صلب در حال گردش، هنگامی که  
یک چرخ با سرعت در حال گردش باشد و یک انتهای آن رها شود، چرخ  

چرخد یا اصطلاحاً  افتد بلکه محور آن در یک جهت افقی می به زمین نمی 

3. Differential Drag 
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می  نتیج پیشروی  رخ    ه کند.  مدار  در  مستقر  فضاپیماهای  برای  مشابهی 
( نمایش داده شده است، هنگامی که  1که در شکل )   طور همان دهد.  می 

آن را به سمت پایین  پخیده  ماهواره در شمال خط استوا قرار دارد، زمین  
  طور به کند.  کِشد و در نتیجه یک گشتاور به سمت داخل صفحه ایجاد می می 

مشابه هنگامی که ماهواره در جنوب خط استوا قرار دارد، برآمدگی زمین در  
استوا آن را به سمت بالا کشیده و باز هم یک گشتاور به سمت داخل صفحه  

ای در  حرکت زاویه   ه شود تا بردار انداز شود. این گشتاور باعث می تولید می 
   . چرخد جهت گشتاور حرکت کند؛ به عبارت دیگر حول قطب زمین ب 

 

 .چرخش )پیشروی یا پسروی( خط گره به دلیل عدم کرویت زمین -1شکل 

Fig.  1. Regression of the nodes due to oblateness. 

°0)رونده  برای یک ماهواره در یک مدار پیش  ≤ 𝑖 < این    (90°
گردش به سمت غرب و در جهت خلاف چرخش زمین حول محور خودش  

 ها بنابراین این حرکت به نام پسروی گره ؛  است 
شود. بالعکس  نامیده می   1

°90)برای حرکت یک ماهواره در مدار پسرونده   < 𝑖 ≤ گردش   (180°
جهت با حرکت دورانی زمین حول محور خودش است  به سمت شرق و هم 

که شود. تا زمانیها گفته میها یا پیشروی گرهبه این حرکت تقدم گره  که 
نامحدود در فضای    صورتبه های مداری دیگر تغییر نکنند، مدار  المان

شیب مداری ثابت باقی   هکه زاویها در حالیگردد و خط گرهاینرسی می
 دهد. مانده است، به گردش خود ادامه می

اثرات  گرفتن  نظر  در  )با  غیرکروی  زمین  جاذبی  میدان  الگوی 
اختلال عدم کرویت زمین( با الگوی میدان جاذبی زمینِ کروی متفاوت  

𝑈  صورتبه است. در مسئله دو جسم از تابع پتانسیل   = − 𝜇 𝑟⁄    برای
تواند مدل مناسبی  اما این مدل نمی ؛  شودالگوی نیروی جاذبه استفاده می

از میدان جاذبه باشد. چرا که میدان جاذبی با عرض جغرافیایی و شعاع 
ای کند. این میدان جاذبی پیچیده با پتانسیل جاذبی جرم نقطهتغییر می

شود. با استفاده از اختلال ناشی از پخیدگی زمین توصیف می  هعلاوبه 
  ه سیستم مختصات کروی و با فرض این که میدان جاذبی مستقل از زاوی

 
1. Nodal Regression 

2. Legendre Functions 

کامل مدل  باشد،  اساستری  آزیموت  بهسری  بر  نامتناهی  دست  های 
 ( بیان شده است:1) هآید که در معادلمی

(1 ) 𝑈 = 𝑈(𝑟,𝜙) = −
𝜇

𝑟
+ Φ(𝑟, 𝜙) 

𝜇در این معادله   = 3.986𝑒5 𝑘𝑚3 𝑠𝑒𝑐2⁄    ،پارامتر جاذبی𝑟   فاصله
کر مرکز  و    هاز  است.    𝜙زمین  جغرافیایی  اختلال   Φ(𝑟,𝜙)عرض 

است و می از پخیدگی  ناشی  از  پتانسیل جاذبی  استفاده  با  را  آن  توان 
 ( بیان کرد: 2) همعادل  صورتبه   2سری نامتناهی لژاندر 

(2 ) Φ(𝑟,𝜙) =
𝜇

𝑟
∑ 𝐽𝑘 (

𝑅

𝑟
)

𝑘

𝑃𝑘(cos 𝜙)

∞

𝑘=2

 

𝑅   شعاع استوایی(𝑅 𝑟⁄ < 1)  ،𝑃𝑘 ضرایب ای لژاندر و چندجمله
هارمونیک𝐽𝑘بعد  بی که    3ای منطقههای  ،  اساسهستند  مشاهدات    بر 

  منحصرشوند و برای هر سیاره های مختلف بروز میای در دورهماهواره
تر  های دیگر به مراتب قویاز هارمونیک  𝐽2هستند. از آنجا که اثر    فردبه 

 ها، داریم:نظر کردن از اثر دیگر هارمونیکاست، با صرف 

(3 ) 
Φ(𝑟,𝜙) =

𝐽2

2

𝜇

𝑟
(

𝑅

𝑟
)

2

(3 cos2 𝜙 − 1) 

عبارت شتاب جاذبی برابر است با منفی گرادیان تابع پتانسیل یا به 
aدیگر:   = −∇𝑈 ( داریم:1) هبنابراین از معادل؛ 

(4 ) 𝐚 = −∇ (−
𝜇

𝑟
+ Φ) = −𝜇

𝐫

𝑟3
− ∇Φ 

p  صورتبه که در این رابطه شتاب اختلالی   = −∇Φ  شود  تعریف می
 و داریم:

(5 ) 

𝐩 =
3

2

𝐽2𝜇𝑅2

𝑟4
(

𝑅

𝑟
)

2

[
𝑥

𝑟
(5 (

𝑧

𝑟
)

2

− 1) 𝐢̂

+
𝑦

𝑟
(5 (

𝑧

𝑟
)

2

− 1) 𝐣̂

+
𝑧

𝑟
(5 (

𝑧

𝑟
)

2

− 3) 𝐤̂] 

شود که نرخ میانگین تغییر زوایای تقدم  در نهایت نشان داده می
 : [21-41]عبارتند از  𝐽2تحت اثر اختلال 𝜔و آرگمان حضیض   Ωگره 

(6 ) 
Ω̇ = − [

3

2

√𝜇𝐽2𝑅2

2(1 − 𝑒2)2𝑎7 2⁄
] cos 𝑖 

ω̇ = − [
3

2

√𝜇𝐽2𝑅2

2(1 − 𝑒2)2𝑎7 2⁄
] (

5

2
sin2 𝑖 − 2) 

  ω̇و نرخ آرگمان حضیض    Ω̇این معادله فرم تحلیلی نرخ تقدم گره  
شیب مداری   ه زاوی  𝑒مرکز   از  خروج  ، 𝑎اصلی   قطر  نیم  از  تابعی  صورت به  را 
𝑖   دهد.می  نشان 

3. Zonal Harmonics 
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مداری   طبیعی  اختلال  این  از  گره  تقدم  نتیج  𝐽2استراتژی  عدم    ه که 
برد. البته  کرویت زمین است، برای جدا کردن صفحات مداری بهره می 

ماهواره انجام شود    هسازی لازم است تا مانورهایی در صفحبرای روانه
متفاوت و مطلوب   هتا ماهواره به مدار دیگری که دارای نرخ تقدم گر

قطر اصلی متفاوت( منتقل مثال مداری با ارتفاع یا نیم  عنوانبه است )
ای  شود. بدیهی است که اگر این انتقال انجام نشود، عملاً تغییر صفحه

نظر که    مطلوب نیز به مدار عملیاتی مورد  ه رخ نخواهد داد. نرخ تقدم گر
دور یک  به  اصطلاحاً  سپس  است.  وابسته  است،  مأموریت   ه همان 

  هنظر قبل از آغاز مانور ماهوار  جدایی مورد  هگردآوری نیاز است تا زاوی
دست آید. این کار برای کل صفحات موردنیاز  به مدار مأموریت به  دوم

 شود.  منظومه تکرار می 

  های مورد های یک منظومه به جدایی بدیهی است، گردآوری ماهواره 
نیاز و نرخ گردآوری دیفرانسیلی بین مدارهای اولیه و اصلاح شده بستگی  

میان    ه پذیرد. رابط ها تأثیر می دارد و در نتیجه از قابلیت پیشرانش ماهواره 
برای زوایای شیب    (𝑉∆)زمان جدایش صفحه ثابت و قابلیت پیشرانش  

 ( نشان داده شده است.  2مداری مختلف در شکل ) 

 

درجه در زوایای شیب   60با زمان جدایش صفحه ثابت   V∆تغییرات   -2شکل 

 .[3] مختلف 

Fig. 2. ∆V with drift time for a fixed plane separation of 60º at 

varying inclination [3]. 

شود که زمان گردآوری برای  بینی می ، پیش V∆برای مقادیر متوسط  
کامل در حدود چند ماه تا چند سال طول بکشد.    ه سازی یک منظوم روانه 

طولانی شدن این زمان ممکن است از نظر عملکردی و کارآیی مأموریت  
دهی ماهواره در مدار و  نامطلوب باشد و یا حتی موجب کاهش زمان خدمات 

ها در مدت زمان  افزارها شود. البته در برخی مأموریت قابلیت اطمینان سخت 
 توان بخشی از وظایف محوله را انجام داد. سازی نیز می روانه 

 سازیهای روانه روش

قابل بررسی است. روش اول، روش    𝐽2اختلال    ه سازی بر پای دو روش روانه 
ها از مدار تزریق به مدار  سازی متوالی« است و بر مبنای انتقال ماهواره »روانه 

  ه سری با یک تأخیر زمانی میان مانور هر ماهواره با ماهوار   صورت به عملیاتی  
گیری و تکمیل چیدمان با  بعدی است که اختلاف نرخ تقدم گره موجب شکل 

  به   همزمان   صورت به   ها ماهواره   دوم،   روش   در .  شود مطلوب می   ه یک فاصل 
روش   ن ی . در ا شوند ی منتقل م   « ی ان ی م   ی »مدارها   به   موسوم   ی گر ی د  ی مدارها 

  ن ی ب   مطلوب  ه فاصل مختلف،   ی مدارها   ان ی از تفاوت نرخ تقدم گره م   استفاده   با 
بدیهی است در    . شود ی م   جاد ی شکل منظومه ا   ت ی و در نها   ی مدار   صفحات 

به  از  و پس  دوم  فاصل روش  آمدن  میان صفحات  زاویه   ه دست  مطلوب  ای 
ماهواره  یابند  مداری،  انتقال  مأموریت خود  مدار  به  بایست  در  [ 15- 17] ها   .

بعد    ه مطالع  بخش  در  و  است  گرفته  قرار  بررسی  مورد  اول  روش  حاضر 
 فرمولاسیون این روش بیان شده است. 

 سازی متوالی روانه 

روانه  نیز شناخته می روش  به روش کینگ  متوالی، که  شود، در  سازی 
. در این روش  [18]توسط کینگ و بیدلمن ثبت اختراع شد    1993سال  

ها در یک مدار تزریق ( نمایش داده شده است، ماهواره3که در شکل )
اجرا  رها می دیگری  از  یکی پس  را  یکسان  مانور  و سپس یک  شوند 

باعث میمی مانور  این  تا ماهوارهکنند.  به یک  شود  با رسیدن    ΔΩها 
زمانی که   این شکل مدت  مأموریت خود شوند. در  مدار  وارد  مناسب، 
زیرسیستم پیشرانش فعال است با رنگ قرمز، مدار مأموریت با رنگ سبز  

 اند.  و مدار تزریق با رنگ آبی مشخص شده

 
 .سازی متوالیبا زمان در روش روانه  Ωتغییرات   -3شکل 

Fig. 3. RAAN evolution for the sequential deployment 

method. 

قطر در این روش اختلاف نرخ تقدم گره )که از اختلاف مقدار نیم
 شود. شود( باعث جدا شدن صفحات مداری میناشی می  𝑎اصلی 

زیر    هتوان از رابط برای یک پرتاب را می  𝑇∆سازی  زمان کل روانه
 محاسبه کرد:

(7 ) Δ𝑇 = (
ΔΩ𝑅

Ω̇𝑚𝑖𝑠 − Ω̇𝑖𝑛𝑗

) (𝑛 − 1) + Δ𝑡 
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مداری مجاور،   ه ای موردنیاز میان دو صفحزاویه   ه فاصل   ΔΩ𝑅که در آن  
Ω̇𝑚𝑖𝑠   مدار مأموریت،    هنرخ تقدم گرΩ̇𝑖𝑛𝑗   مدار تزریق،   هنرخ تقدم گر

𝑛    و موردنیاز  مداری  نیروی   𝑡∆تعداد صفحات  با  مانور  زمان  مدت 
 پیشران هستند. 

تأخیر   زمان  مانور    𝜏∆همچنین  هر  شروع  تا  باید  که  است  زمانی  که 
 زیر نوشت:  صورتبه توان را می متوالی سپری شود

(8 ) Δ𝜏 = (
ΔΩ𝑅

Ω̇𝑚𝑖𝑠 − Ω̇𝑖𝑛𝑗

) 

 ه مساوی در طول یک کمان با زاوی  طوربه اگر صفحات مداری باید  
𝛾  ای  زاویه  هقرار بگیرند، میزان فاصلΔΩ    میان𝑛   صفحه که باید به آن

 توان به شکل زیر نوشت: دست یافت را می

(9 ) Δ𝛺𝑅 =
𝛾

𝑛
 

Δ𝛺𝑅  مقداری است که از تحلیل مأموریت و طراحی منظومه به 
می رابط؛  آیددست  از  استفاده  با  رابط9)  هبنابراین  می7)  ه(،  را  توان  ( 

 زیر بازنویسی کرد: صورتبه 

(10 ) Δ𝑇 = (
𝛾

Ω̇𝑚𝑖𝑠 − Ω̇𝑖𝑛𝑗

)
𝑛 − 1

𝑛
+ Δ𝑡 

تابعی از سیستم پیشرانش و همچنین قانون هدایتی   Δ𝑡زمان مانور  
آنجایی  از  است.  شده  عددی استفاده  انتگرال  روش  از  مانور  زمان  که 

مانور وجود ندارد. قانون هدایتی  ای برای زمان  آید، حل بستهدست میبه 
است که در آن   آمده  دستبه   𝑄الگوریتم قانون    هکاهش یافت  هاز نسخ

 صورت به   𝑄. مقدار [19]  ردیگی در برمرا    𝑖 و  𝑎،  𝑒فقط سه المان متغیر 
 شود: زیر تعریف می

(11 ) 𝑄 = 𝑊𝑎𝑆𝑎 [
𝑎 − 𝑎𝑡

𝑎̇𝑥𝑥
]

2

+ 𝑊𝑒 [
𝑒 − 𝑒𝑡

𝑒̇𝑥𝑥
]

2

+ 𝑊𝑖 [
𝑖 − 𝑖𝑡

𝑖̇̇𝑥𝑥

] 

یک تابع مقیاس است که در برخی موارد از عدم همگرایی    𝑆𝑎که در آن  
 شود: کند و به شکل زیر تعریف میجلوگیری می

(12 ) 𝑆𝑎 = [1 + (
𝑎 − 𝑎𝑡

𝑚𝑄𝑎𝑡

)]

1 𝑟𝑄⁄

 

کند که توابع وزنی اسکالر هستند که بیان می   𝑊𝑖و    𝑊𝑎  ،𝑊𝑒و  
المان  دیگر  با  مقایسه  در  المان  دارد. چگونه یک  قرار  مورد هدف  ها 

𝑚𝑄 ،𝑛𝑄  و𝑟𝑄   برای تنظیم𝑆𝑎 3شوند و به ترتیب برابر با استفاده می ،
المان   هرحداکثر نرخ    𝑖̇̇𝑥𝑥و    𝑎̇𝑥𝑥  ،𝑒̇𝑥𝑥شوند. مقادیر  قرار داده می   2و    4

آنومالی حقیقی نشان می  و  پیشران  نیروی  دهند. مداری را در جهت 
 های هدف است. المان  ه دهند نشان   "𝑡"نویس پایین 

تا حد    𝑄̇آیند که مشتق دست می های نیروی پیشران طوری به زاویه 
 امکان در هر لحظه منفی باشد تا قوانین هدایتی نزدیک به بهینه تولید کند.  

صعودی ساختار مشابهی   هقانون هدایت برای شیب مداری و گر 
هم  ؛  دارد مانور    ΔVبنابراین  زمان  هم  و  سوخت(  جرم    هلیوسبه)یا 

به انتگرال عددی  میگیری  میدست  موجب  که  عمومیت آیند  تا  شود 
  ΔV𝑡𝑜𝑡 برای کل منظومه، یا   ΔVمسئله تا حد امکان حفظ شود. مقدار 

اند،  یکسان طراحی و ساخته شده  طوربه ها  کل ماهواره  کهنیابا فرض  
 برابر است با: 

(13 ) ΔV𝑡𝑜𝑡 = 𝑀ΔV𝑠𝑎𝑡 (
ΔΩ𝑅

Ω̇𝑚𝑖𝑠 − Ω̇𝑖𝑛𝑗

) 

آن   در  ماهواره   𝑀که  بلوک تعداد  یا  انتقال  ها  ) های   جزبهمداری 
صفحه هستند( های انتقال مداری که مختص مانور تغییر فاز هم بلوک 

هر ماهواره است.  ΔVمقدار   ΔV𝑠𝑎𝑡دهند و  است که تغییر را انجام می 
𝑀با فرض یک ماهواره در هر صفحه،   = 𝑁   است و برای یک منظومه

( 11)   ه ، با استفاده از رابط 𝛾برابر در طول کمان    ه توزیع شده با فاصل 
 داریم:

(14 ) ΔV𝑡𝑜𝑡 = (
𝛾

𝛾 + 𝜏ΔΩ̇ − ΔΩ̇Δ𝑇
) ΔV𝑠𝑎𝑡  

ΔΩ̇که در آن   = Ω̇𝑚𝑖𝑠 − Ω̇𝑖𝑛𝑗. 

سازی در روش متوالی تابعی از تعداد  بدیهی است که زمان روانه
صفحات مداری موردنیاز، مدت زمان مانور با نیروی پیشران و اختلاف  

 های تقدم گره بین مدارهای تزریق و مأموریت است.  در نرخ
ها در  کارکرد روش کینگ برای تشکیل چیدمان قرارگیری ماهواره 

 عمل نیز به اثبات رسیده است که در بخش بعد به آن پرداخته شده است.  

 سازی و نتایج شبیه

سازی سه در این بخش برای تحلیل عملکرد روش کینگ، پرتاب و روانه 
اند. اولین منظومه، های مختلف مورد بررسی قرار گرفته منظومه با مأموریت 

مورد بررسی    ه با مأموریت سنجش از دور و دومین منظوم   ه یک منظوم 
  های از یک منظومه با مأموریت پوشش جهانی اینترنت است. منظوم نمونه 

دار است که مدار ای از کشور ایران را عهده سوم، مأموریت ناوبری منطقه 
مأموریت آن در مدار لئو قرار دارد. لازم به ذکر است در این مطالعه برای 

در نظر گرفته شده است   𝐽2انتشار مدار، فقط اثر اختلال عدم کرویت زمین  
 نظر شده است. و از اثر دیگر اختلالات صرف 

 (: سنجش از دور1) همنظوم

ماهواره تشکیل   6در این مأموریت فرض شده است که کل منظومه از    
کل   و  تک   ه ماهوار   6شده  یک  با  تزریق منظومه  اولیه  مدار  در  پرتاب 

روانه می  روند  پایان  در  در یک صفح شوند.  ماهواره  هر  مداری   ه سازی، 
می   ه صفح   6)جمعاً   داده  قرار  به  [ 20] شوند  مختلف(  رسیدن  برای   .

 همداری با فاصل  ه صفح   6محموله بایست در    6پیکربندی انجام مأموریت،  
درجه قرار بگیرند که در اینجا    180تا    0صعودی    ه گر   ه زاوی   ه یکسان در باز 

روانه  کینگ،  روش  از  استفاده  مشخصات با  است.  شده  انجام  سازی 
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مأموریت اعم از پیکربندی منظومه، مدار تزریق و مدار مأموریت در جدول 
 ( نشان داده شده است. 1) 

 .( 1) همشخصات مأموریت منظوم -1جدول 

Table 1. Constellation (1) specifications. 

Mission Specifications 
6   No. of Satellites, 𝑛𝑠 
6   No. of Planes, 𝑛𝑝 

Hall-Effect Thrusters Propulsion 
3000 sec Specific Impulse 

Injection Orbit Specifications 
6893   Semi-major axis, 𝑎 (km) 

0.00323   Eccentricity, 𝑒 
72º   Inclination, 𝑖 
301º RAAN, Ω 

Mission Orbit Specifications 
7178   Semi-major axis, 𝑎 (km) 
0.014 < Eccentricity, 𝑒 
72º   Inclination, 𝑖 

Ω1 −
𝜋

𝑛𝑝

(𝑛 − 1) 

𝑛 = 1,2, … ,6 
RAAN, Ω 

بر با  ها، از ماهواره لازم به ذکر است که جدایش هر یک از ماهواره 
ها انجام  هر یک از ماهواره   ه استفاده از مکانیزم جدایش تعبیه شده در ساز 

ماهواره می  رسیدن  از  پس  همچنین  موردنیاز،    سرعت به ها  شود.  ارتفاع  و 
 شوند.  ها در راستای بردار سرعت، در مدار تزریق مستقر می ماهواره 

با نیروی  1ا استفاده از اطلاعات جدول ) ب ( و همچنین انتشار مدار 
ماه(، روند    18روز )حدود    534زمان    پیشران زیرسیستم پیشرانش در مدت 

  ه آید که تغییرات ارتفاع و زاوی دست می تحلیلی به   صورت به سازی منظومه  روانه 
 ( نمایش داده شده است.    5،    4های ) صعودی به ترتیب در شکل   ه گر 

 

 .(1) هتغییرات ارتفاع منظوم  -4شکل 

Fig. 4. Altitude of constellation (1). 

 

 
 .( 1) همنظوم صعودی هتغییرات گر -5شکل 

Fig. 5. RAAN of constellation (1). 

سازی با مقادیر مأموریت واقعی  لازم برای روانه   ΔV( مقدار  2در جدول ) 
از سیستم پیشرانش  برای هر ماهواره  آن مقایسه شده است. در مأموریت واقعی،  

ΔVمقدار    طراحی   شیمیایی با الزام  = 147 𝑚𝑠−1    با قابلیت چند بار روشن
سازی این مجموعه از  در شبیه   که ی درحال و خاموش شدن استفاده شده است؛  

ای بوده  تراسترهای اثر هال استفاده شده است که سیستم پیشرانش غیرضربه 
مانور   انجام  زمان  در  پیشران    صورت به و  زیرسیستم  هستند.  روشن  دائم 

روانه ا گونه به ها  ماهواره  زمان  که  است  شده  انتخاب  با  ی  روش  این  سازی 
 مأموریت واقعی برابر باشد. 

 .[11]سازی با مقدار واقعی شبیه ΔV  همقایس -2جدول 

Table 2. Comparison of simulated ΔV vs. actual ΔV  [11]. 

Simulated 𝚫𝐕 (𝐦𝐬−𝟏) Actual 𝚫𝐕 (𝐦𝐬−𝟏) Sat. 

148.2 153.1 FM5 

145.2 154.0 FM2 

147.5 153.0 FM6 

149.3 154.0 FM4 

148.4 107.9* FM3 

150.1 159.8 FM1 

* Propulsion system failure in actual mission 
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 (: پوشش اینترنت2) همنظوم

  ه دوم که در این مطالعه مورد مطالعه و بررسی قرار گرفته است، منظوم   ه منظوم 
استقرار    منظور به ای است.  دهی اینترنت ماهواره ای با مأموریت پوشش ماهواره 

ها  بر در هر بار پرتاب، ماهواره شود که ماهواره ها در مدار، فرض می این ماهواره 
کند و سپس با استفاده از  کیلومتر تزریق می   350دایروی با ارتفاع  را در مدار  

ها در مدار  نیروی پیشران هر ماهواره و همچنین روش تقدم گره، این ماهواره 
های  اول از ماهواره   ه شوند. به این ترتیب که دست مأموریت خود مستقر می 

  ه گیرند. دو دست کیلومتری اوج می   550تزریق شده، به صورت مستقیم تا ارتفاع  
روزه و    40حدوداً    ه شوند و با وقف کیلومتری نگه داشته می   350دیگر در ارتفاع  

شوند تا با استفاده از تقدم گره  کیلومتری روانه می   550در دو مرحله به مدار  
 اند برسند. درجه از یکدیگر جدا شده   40و    20های مداری که  تفاضلی به صفحه 

تحلیل بهتر نتایج حاصله، سه ماهواره به نمایندگی از هر   منظور به 
  شوند پرتاب در مدار اولیه تزریق می   بار ک هایی که با ی دسته از کل ماهواره 

درجه از یکدیگر   20گره    ه گیریم که بناست با اختلاف زاوی را در نظر می 
در مدار مأموریت قرار داده شوند. همچنین فرض شده است که مانور انتقال 

𝐼𝑠𝑝با    1مداری با استفاده از تراسترهای اثر هال = 3000 sec    و𝑇𝑣𝑎𝑐 =

0.05 N   ( و همچنین انتشار 3با استفاده از اطلاعات جدول ) شود.  انجام می
تحلیلی   صورت به سازی منظومه  روز، روند روانه   120زمان    مدار در مدت 

( و 6صعودی در شکل )   هگر   ه آید که تغییرات ارتفاع و زاوی دست می به 
 ( نمایش داده شده است.  7شکل ) 

 .(2) همشخصات مأموریت منظوم  -3جدول 

Table 3. Constellation (2) specifications. 

Mission Specifications 
18   No. of Satellites, 𝑛𝑠 
18   No. of Planes, 𝑛𝑝 

Hall-Effect Thrusters Propulsion 
3000 sec Specific Impulse 

Injection Orbit Specifications 
6728   Semi-major axis, 𝑎 (km) 

0   Eccentricity, 𝑒 
53º Inclination, 𝑖 

360º RAAN, Ω 
Mission Orbit Specifications 

6928   Semi-major axis, 𝑎 (km) 
0.00014 < Eccentricity, 𝑒 

53.0º  ± 0.01º Inclination, 𝑖 

Ω1 −
2𝜋

𝑛𝑝

(𝑛 − 1) 

𝑛 = 1,2, … ,18 
RAAN, Ω 

 
1. Hall Effect Thrusters 

روز    120نمونه پس از    هشود، این سه ماهوارکه مشاهده می  طورهمان
سه صفح اختلاف    ه در  با  می  20مداری  مستقر    شوند. همچنین درجه 

موردنیاز برای انجام مانور، برای هر    ΔV برای این تراسترها، میزان کل
ΔVها برابر است با:  یک از ماهواره = 169.83 𝑚 𝑠⁄ . 

 

 .روز 120( در 2) هماهواره از منظوم  3صعودی  هتغییرات ارتفاع و گر -6شکل 

Fig. 6. Altitude and RAAN angle for mission (2) in 120 days.  

 

. روز آخر   5( در  2)   ه ماهواره از منظوم   3صعودی    ه نمایی تغییرات گر بزرگ   - 7شکل    

Fig. 7. RAAN of 3 satellites for constellation (2) in the last 5 

days. 

 ای(: ناوبری منطقه 3) همنظوم

ای با تمرکز بر  هایی با هدف ناوبری ماهوارهی اخیر منظومههاسالدر  
شده ارائه  خاورمیانه  همچنین  و  ایران  با  [22،12]اند  کشور  اینجا  در   .

پرتاب   هماهواره لئو، به بررسی نحو 130ای با تمرکز بر طراحی منظومه
ها پرداخته شده است. مشخصات منظومه  سازی بخشی از ماهوارهو روانه

( جدول  از 4در  استفاده  با  مأموریت  مدار  مشخصات  است.  آمده   )
 . [22]است  آمده دستبه های طراحی شده منظومه
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  10پرتاب شامل    ه پرتاب )هر محمول   13کل منظومه در    که ن ی ا با فرض  
ماهواره از کل    10بر،  ماهواره( تکمیل شود، بنابراین در هر بار پرتاب ماهواره 

سازی به مدار  شود. سپس روانه ماهواره در مدار تزریق قرار داده می   130
مأموریت آغاز شده و هر ماهواره با استفاده از زیرسیستم پیشرانش خود، مانور  

ای را تا رسیدن به مدار مأموریت آغاز کرده و ماهواره تا ارتفاع هدف  غیرضربه 
می  زیرسیستم  اوج  مشخصات  به  مأموریت  مدار  به  رسیدن  زمان  گیرد. 

پیشرانش بستگی دارد. در اینجا با فرض استفاده از تراسترهای اثر هال با  
𝐼𝑠𝑝 = 3000 sec    و𝑇𝑣𝑎𝑐 = 0.115 N   روانه روند  یک  نتایج  سازی 

 ( نمایش داده شده است.  8ماهواره( در شکل )   10ها ) دسته از ماهواره 

 .(3) همشخصات مأموریت منظوم - 4جدول 

Table 4. Constellation (3) specifications. 

Mission Specifications 
130   No. of Satellites, 𝑛𝑠 
13   No. of Planes, 𝑛𝑝 

Hall-Effect Thrusters Propulsion 
3000 sec Specific Impulse 

Injection Orbit Specifications 
6878   Semi-major axis, 𝑎 (km) 

0º   Eccentricity, 𝑒 
42º Inclination, 𝑖 
42º RAAN, Ω 

Mission Orbit Specifications 
7248   Semi-major axis, 𝑎 (km) 

0º Eccentricity, 𝑒 
42.0º   Inclination, 𝑖 

Ω1 −
2𝜋

𝑛𝑝

(𝑛 − 1) 

𝑛 = 1,2, … ,13 
RAAN, Ω 

 

 
 .روز 300( طی 3) هماهواره از منظوم 10صعودی  هتغییرات ارتفاع و گر -8شکل 

Fig. 8. Altitude and RAAN angle of 10 satellites for 

constellation (3) in 300 days. 

سازی هر یک شود، مدت زمان استقرار و روانهکه مشاهده می  طورهمان
روز( از زمان آغاز مانور است که در این   30ها حدود یک ماه )ماهوارهاز 

تقدم    ه زمان علاوه بر افزایش ارتفاع اولیه به ارتفاع موردنظر، زاوی  مدت
 رسد. گره نیز به مقدار مطلوب می

 
 )الف( 

 
 )ب(

سازی ب: بعد  شروع روانه(؛ الف: قبل از 3) ههای منظوم موقعیت ماهواره  -9شکل 

 .سازیاز اتمام روند روانه

Fig. 9. The position of the satellites of the constellation (3); A: 

Before the deployment, B: After completing the deployment process. 

سازی  روانه ها قبل از شروع روند  ( موقعیت ماهواره 9همچنین در شکل ) 
و بعد از اتمام این روند نمایش داده شده است. پس از اتمام عملیات پرتاب  

ماهواره 10  ه دست  توسط سامان تایی  ماهواره ماهواره   ه ها  ارتفاع  بر،  در    500ها 
کیلومتری با استفاده از سیستم جدایش سرد توسط فنر یکی پس از دیگری با  

شوند  یک تأخیر زمانی به دلیل پیشگیری از برخورد با یکدیگر، رهاسازی می 
ها به ترتیب وارد  سازی ماهواره زمان روانه الف(. پس از گذشت مدت - 9)شکل  

ها در موقعیت در نظرگرفته شده  ماه، ماهواره   10فاز مانور شده و پس از حدود  
برای    ب(. همچنین - 9شوند )شکل  جهت انجام مأموریت محوله مستقر می 

ΔVموردنیاز برای مانور برابر است با:    ΔVزان کل  ها، می هر یک از ماهواره  =

299.60 𝑚 𝑠⁄ ها، این  . این در حالی است که اگر هر یک از این ماهواره



 

  

 
 79 / نی زم   ت یکوچک با استفاده از اثر عدم کرو   ایماهواره   هایمنظومه   سازیروانه 

 علوم و فناوری فضایی                              
 2شمارۀ ، 17دورۀ ، 1403 سال 

ΔV1مانور را با انتقال هوهمان انجام دهد، تنها برای افزایش ارتفاع به مقدار  
′ =

196.8 𝑚 𝑠⁄   درجه نیز در    20  ه نیاز است. همچنین اگر مانور تغییر صفح
داریم:   شود،  گرفته  ΔV2نظر 

′ = 2 sin(𝛿 2⁄ ) = 2643.9 𝑚 𝑠⁄  .
 بنابراین:  

ΔV′ = ΔV1
′ + ΔV2

′ = 2840.7 𝑚 𝑠⁄  

سازی شده را با روش  سازی شبیهروش روانه  ه( مقایس5جدول )
انتقال صفحه ای هوهمان و مانور  سازی با استفاده از مانور ضربهروانه

 دهد. نشان می

  هو تغییر صفحه برای منظوم سازی با مانور هوهمانشبیه ΔV  همقایس -5جدول 

 .(: پوشش اینترنت2)

Table 5. Comparison of ΔV simulation with Hohmann and 

plane change maneuvers for constellation (2): Internet coverage. 

Simulation 
Hohmann & plane 
change maneuvers 

Value 

299.60 2840.7 𝚫𝐕 (𝒎𝒔−𝟏) 

1 month ~ 50 min 𝚫𝑻 

 گیرینتیجه

ا عمل    نیدر  در  که  شد  پرداخته  گره  تقدم  روش  به  از    ی کینوشتار، 
مدارها  هایماهواره  سازیروانه  ی برا  جیرا  هایروش به    یمنظومه 
  قت یروش در حق  ن یمختلف است. ا  یمدار  هدر چند صفح  تشانیمأمور

بنا نهاده   نیزم  تیاز اختلال عدم کرو  نهیمثبت و به   هاستفاد  یبر مبنا
  ی بیو معا  امزای  هاروش  گریهمانند د  زین  ،سازیروش روانه   نیشده است. ا

در نظر   یستی با  تیهر مأمور  هایتی دارد که با توجه به الزامات و محدود
  ی برا  ازیموردن  ΔVروش حداقل کردن    نیا  تیمز  نتریگرفته شوند. مهم

است. البته در    تیتا مانور انتقال به مدار مأمور  قیاز زمان تزر  سازیروانه
موردن  نیاکنار   زمان  پرتاب    سازیروانه   یبرا   از یموضوع،  به  نسبت 
  شتر یمراتب ببه  یمدار  ههر صفح  ی به ازا  ایهر ماهواره    یبه ازا  میمستق

  ج ینتا  هسیمنظور مقا. به بردمی  زمان  هاماه  ت،یکلان مأمور  یاست و برا
نمونه با  برا  ن یا  ،یعمل  یاهپژوهش  واقع  یروش  در  منظومه    تیدو 

پرتاب و    یروش تقدم گره، استراتژ  یبر مبنا  نی شد. همچن  سازیادهیپ
پوشش    ایمنطقه  ایماهواره  یناوبر   همنظوم  کی  یبرا  سازیروانه با 

 جیشده است. نتا  سازیادهیو پ  یماهواره، طراح  130با تعداد    رانیکشور ا
منظومه به حدود    ن یا  سازیروانه  یکه برا  دهدیآمده نشان م  دستبه 

خود مستقر   تمأموری  مدار  در  هاماهواره  هیاست تا کل  ازیروز زمان ن  300
این تحقیق،    هدر ادام.  ردیکامل قرار بگ  برداریشده و منظومه مورد بهره

روانه  منظومهبه  ماهوارهسازی  روانههای  روش  از  استفاده  با  سازی  ای 
سازی در فرآیند های روانه موازی و همچنین در نظر گرفتن استراتژی

 شد.  ای پرداخته خواهدهای ماهوارهطراحی مفهومی منظومه

 تعارض منافع

 .توسط نویسندگان بیان نشده استهیچگونه تعارض منافع 
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