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In satellite constellation design, system performance and associated 

costs are key factors driving the design process. In this context, the 

objective of this study is to develop a design tool for the simultaneous 

optimization of system performance and cost in low Earth orbit 

(LEO) navigation satellite constellations. This research presents a 

satellite constellation design tool by integrating MATLAB and STK 

software. The proposed tool utilizes a Multi-Objective Particle 

Swarm Optimization (MOPSO) algorithm to analyze the trade-off 

between Geometric Dilution of Precision (GDOP) and total system 

cost. GDOP values are calculated using STK, And to estimate costs, 

a combination of USCM8 and SSCM cost models was used. The 

design parameters include Walker constellation characteristics, 

orbital elements, and transmitter power. The results demonstrate that 

the proposed tool is capable of generating realistic solutions and 

ultimately provides a comprehensive analysis for the design of LEO 

navigation satellite constellations.  
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 های کلیدی:  واژه 

 ای ناوبریهای ماهواره منظومه 

 ازدحام ذرات چند هدفه  الگوریتم
 سازی بهینه

 پارامتر تعدیل دقت هندسی 

 هزینه 

 
 

های مرتبط، عوامل کلیدی در هدایت فرآیند  ای، عملکرد سیستم و هزینههای ماهواره در طراحی منظومه  
سازی همزمان یک ابزار طراحی برای بهینه روند. در این راستا، هدف این پژوهش توسعهشمار می طراحی به 

ای ناوبری در ارتفاع مدار پایین زمین است. این پژوهش با  های ماهواره سیستم در منظومه   عملکرد و هزینه
ای ناوبری در مدار  های ماهواره یک ابزار طراحی منظومه  STK و   MATLABافزارهای  نرم   لینکاستفاده از  

پایین زمین بهرهارائه می (LEO) ارتفاع  با  که  بهینه دهد  الگوریتم  از  ذرات گیری  ازدحام  چندهدفه    سازی 
(MOPSO) های ناوبری، به تحلیل مصالحه میان پارامتر دقت هندسی منظومه (GDOP)  و هزینه کلی
  ترکیب   ها ازو برای تخمین هزینه  STK افزاراز نرم  GDOP پردازد. در این ابزار، برای محاسبهسیستم می 

پارامترهای طراحی شامل ویژگیاستفاده شده   SSCMو    USCM8ی  های هزینهمدل های منظومه  است. 
دهند که ابزار پیشنهادی قادر به  آمده نشان می دستهای مداری و توان فرستنده هستند. نتایج بهواکر، المان 
پاسخ واقع تولید  ماهواره های  منظومه  طراحی  از  جامعی  تحلیل  نهایت،  در  و  بوده  ارائه  گرایانه  ناوبری  ای 
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 علوم و فناوری فضایی 
 nn، شمارة nn، دورة yyyyسال 

 مقدمه

به کاربرد گسترده ماهواره توجه  با  لزوم امروزه  اطلاعات،  تبادل  ها در 
میبه  احساس  ماهواره  انواع  دههکارگیری  تا  در    شود.  گذشته 

شد سرانجام محققان  های فضایی از تک ماهواره استفاده می ماموریت
های فضایی توانند اهداف برخی ماموریتها نمیدریافتند که تک ماهواره

را برآورده کنند. بنابراین، برای حل این مسئله استفاده از چند ماهواره در  
از طرفی    مدارهای متفاوت برای رسیدن به هدف ماموریت پیشنهاد شد.

ماهواره  منظومه  به  مفهوم  دستیابی  برای  نوین  رویکردی  به  ای 
یا  کاربرد دور  از  سنجش  ناوبری،  ارتباطات،  جمله  از  فضایی  های 

که مشابه  جهان  مستلزم  کاربردهای  زم  یپوشش  کهمی  نیکره    باشد 
است. منظومه  تبدیل شده   ،دشوار است  گرید  قیها از طربه آن   یابیدست

شود که در مدارهای ها با عملکرد مشابه گفته می به گروهی از ماهواره 
ت برای  شدهح مکمل  توزیع  فضا  در  مشترک  هدف  یک  اند.  قق 

ماهوارهمنظومه )سیستم های  ناوبری  برای  مختلف  مدارهای  در  ای 
دادهموقعیت انتقال  و...(،  بیدو  گلوناس،  جهانی،  مخابراتی  یاب  و  های 

ای،  های ماهوارهمنظومه شوند. در میان انواع استفاده می  1مشاهده زمین
ها )تجارت، نقل و انتقال های ناوبری به سبب اهمیت ویژه آنمنظومه
در  که  ها  این منظومه  اکثراند.  ای قرار گرفتهو...( در جایگاه ویژه  جهانی

های  د، با استفاده از ساعت نزمین قرار دار  2های میانی حال حاضر در مدار
را برای کاربران خود در    یابیموقعیت  و  اتمی دقیق، نقش مهم ناوبری

می  ایفا  جهان  سال کند.سراسر  به در  اخیر  منظومههای  های  کارگیری 
عنوان یک  به   ناوبری   و  یابیبرای موقعیت  3ای ارتفاع پایین زمینماهواره

اعتماد قابل  جایگزین  ناوبری  الگوی  گرفته    4جهانی   برای  نظر  در 
ماهواره شده زمینهای  است.  پایین  ویژگی  ارتفاع  مطلوبی دارای  های 

ناوبری هستند. اول با    سهیدر مقا  نییمدار پا  یهاماهواره،  اینکه  برای 
  ن یبرابر به سطح زم  20حدود    ن،یزم  ی انیمستقر در مدار م  یهانمونه 

 یتوجه طور قابل ها به آن  یافتیدر  یها گنال یس  رو،ن یهستند؛ ازا  ترکینزد
 یشتریب  اریبا سرعت بس  ماهایفضاپ  نیا  ن،یقدرتمندتر است. علاوه بر ا

 یی هاسامانه  نیداپلر را در چن  یهایریگاندازه که    چرخند،ی م  نیبه دور زم
است که با    یه ی. بدکندیم  لیتبد  یبرداربهره  ی جذاب برا  یانه یبه گز

را در    نیمشخص از کره زم  هیناح  کیاز    شیب  توانیماهواره نم  کی
از ماهواره زمان مشاهده کرد  کی تعداد مناسبی  ها در . پس زمانی که 

شوند،  مکان داده  قرار  زمین  اطراف  فضای  در  شده  طراحی  های 
دست آوردن پوشش ه شوند. ب های بیشتری از زمین پوشش داده میبخش 

ای بدون هزینه امکان پذیر نیست اگرچه  بیشتر در یک منظومه ماهواره

 
1. Planet Lab 
2. MEO 

3. LEO 

4. Global Navigation Satellite System(GNSS). .  

هزینه هزینبیشتر  به  مربوط  ذکر  قابل  ماهوارهه های  ساخت  ا  ههای 
امامی نیز  پرتاب ماهواره  باشد  را    هایخود هزینهها  بر داردزیادی  .  در 

در    ها سبب ایجاد تعداد بیشتری ماهوارهطراحی نامناسب مدار ماهواره
هزینهمی  سیستم بر  مستقیمی  تاثیر  که  فرایند    شود  بنابراین  دارد. 

ای  های ماهوارهسازی یک ابزار کاربردی در زمینه طراحی منظومهبهینه
 . [1] باشدمی

 پیشینه پژوهش 
از    یتوسعه ناوبر استفاده    ی هااز حوزه  یکی  یاماهواره  هایمنظومهبا 

  ستمیخصوص سبه   بوده است.   ریاخ  یهاو توسعه در دهه   ق یتحق  یاصل
به   یاماهواره   یناوبر  یجهان برخکه  توسط  گسترده  کشورها   ی طور 
شده   یطراح اجرا    یاماهواره  یناوبری  جهان  ستمی س  نیاول  است.و 
گلوناس    یجهان  یناوبر  یاماهواره  ستمیبود. پس از آن س  GPS  ،یاتیعمل

در    است.  یاتیشد و در حال حاضر کاملاً عمل  یاندازراه   1982در سال  
و    5له یمانند گال   دیجد  یاماهواره  یناوبری  جهان  هایستمیس  ری، ساادامه
  2016است که در سال    ییاروپا  سیستم   نیاول  لهی. گالشدندمستقر    6بیدو
 یاماهواره  منظومه  ماهواره  نی، هند اول2013در سال    .[2]  شد   یاندازراه

در حال حاضر با هفت    نظومهم  نیرا پرتاب کرد، ا  خود  یامنطقه   یناوبر
به    قیدق  تیارائه خدمات اطلاعات موقع  یشود که برایماهواره اداره م

  ی اماهواره  ستمیس.  ستاشده  یآن طراح  گانیکاربران در هند و همسا
چهار   یامنطقه  یناوبر  یاماهواره  ستمیس  کی  یژاپن  تیزن  کوازی
در سال  آن  ماهواره    نیاست که هنوز در حال توسعه است. اول  یاماهواره
امکان   مدار پایین   هایمنظومهاستفاده از    .[3]  به فضا پرتاب شد  2010

  انیتر را نسبت به همتاارزان   یگرها و طراحها، پرتاباستفاده از فرستنده 
 ، ایهای ماهوارهمنظومه   یطراح  نهیدر زم  .کندیها فراهم مآن  شرفتهیپ

محقق  یاریبس سال  نیاز  طول  برا  یاقدامات  یمتماد  انیدر  ارائه    یرا 
مدلطرح و  همچن  هیپا   یها ها   ی سازنهیبه   یبرا  ییهاتمیالگور  ن یو 

  ی تمیالگور  [4]  واکر  اند.مطالعات خود انجام داده  جیها و انتشار نتاستمیس
عنوان  کرد که معمولاً به  جادیا  یا ماهواره  هایمنظومه   یطراح  یرا برا

او   ن،یعلاوه بر ا  شود.ی استفاده م منظومه  ی هر طراح  ی نقطه شروع برا
و    گمایدلتا، س  هایمنظومه معروف واکر شامل    منظومه   1984در سال  

 نزبرگیکه توسط لودرز و گ  7خیابانی  پوشش  الگوی  کرد.  یامگا را طراح
پ  یمعرف  [5] پوشش  مشکل  جهان  یامنطقه   وستهی شد،  با    یو  را 

و   یمورتار  کند.یمدار مجاور حل م  صفحاتها در  ماهواره  یهمپوشان
در    8گل   منظومه عملکرد پوشش بر اساس مدل    میبا تنظ  [ 6]  همکاران

  شده توسط آوندانو و همکاران ارائه   شدهیبندشبکه   یهابا مدل  سهیمقا

5. Galileo constellation   
6. Beidou constellation 

7. Streer of Coverage (SOC) 

8. Flower constellation 
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 کی  [8]  توسط کازانووا و همکاران  شدهیمعرف  1گردنبند مدل    زیو ن  [7]
 [9]  کازانوواهمچنین آرناس و    ندکرد  یعملکرد بهتر طراح  منظومه با

اغتشاشمنظومه تأثیر  تحت  تکرارشونده  زمینی  مسیر  با  را   J2  هایی 
همکاران  .دادند  توسعه  و  برا  لئو  منظومه  کی   [10]  ما  ارتباطات    یرا 
را در نظر    منظومهمتقارن و نامتقارن    یو ساختارها  ندارائه کرد  یامنطقه

  یرا برا  ارتفاع پایین زمین  منظومه  کی  [11]  ژانگ و همکاران  .ندگرفت
  نهیبا هدف به حداقل رساندن هز  ن یچدر    یامنطقه   یناوبر  تیتقو  ایجاد

روش    کی  [12]  گرفیلو    اشتارک .ندکرد  یطراح  ستمیس  یکل
ای ناوبری  های ماهوارهسامانه   یرا برا   ارتفاع پایین  منظومه  یسازنهیبه 

 ارتفاع پایین   منظومه  کی  [13]  و همکاران   یل.  کردند  یمعرف  2رادیویی
ارائه  چندگانه    جهانی  یابی  تیموقع  سیسرو  کیبهبود عملکرد    ی را برا
  ده یبا ا  نیزم  نییمدار پا  ایهای ماهوارهمنظومه   در حال حاضر،   .ندکرد

ا توسط شرکت   یباند در سطح جهانپهن  نترنتیارائه خدمات    ی هاکه 
است، به  ارائه شده   ...و  اسپیس اکس،  وان وبمانند    یالمللنیمشهور ب

های که که در سالطوریبه   .[15،14]  اندشده  لیتبد  یقاتیکانون تحق
مستقر    ده یا  نیتحقق ا  یبرا  ارتفاع پایینهزاران ماهواره   ایصدها    آینده

همکاران  تزینوویراب  شد.  خواهند از    یستمیس  [16]  و  استفاده  با  را 
استار  یهاماهواره در    ی برا  گلوبال  ابهامات    یارسالهای  سیگنالحل 
را با    یتنوع مدار  [17]  و همکاران  انگه .ندکرد  ارائه  GPS  یهاماهواره

ماهواره پا  ییهاافزودن  مدار  جهانی  به  نیزم  نییدر  ناوبری    سیستم 
در مورد هندسه   یکامل  قاتیتحق  [18]  و همکاران  رید  .ندکرد  یبررس

در   یاتم یهادر فضا و استفاده از ساعت  گنالی س محدوده یکاربر، خطا
ها همه آن  .ندانجام داد  قیدق  یبندبه زمان  یابیدست  یتراشه برا  اسیمق

بودجه  تا نشان دهند چگونه    یهاعناصر و  را کنار هم قرار دادند  خطا 
استفاده    یارائه خدمات ناوبر  یبرا  ارتفاع پایین  منظومه  نیاز ا  توانیم

پایین    یهاماهواره  کرد. زاوارتفاع  در    بیشتری  اریبس  یاه یحرکت  را 
 رییکه تغ  کنند،یسر عبور م  یاز بالا  قهیو در عرض چند دق  دارندآسمان  

 یترکوتاه   ییزمان همگرا  جهید و در نتنهمراه داررا به   یعیسر  یهندس
داربه   قیدق  یابیت یموقع  یبرا ماهواره  ییایمزا  نیچن  د.نهمراه   یهااز 

پایین برا  ارتفاع  را  دانشمندان  ارسال   یسنجامکان   یبررس  یعلاقه 
  .[19]  دهدی م  شیافزا  ارتفاع پایین  یهااز ماهواره   یناوبر  یهاگنالیس

د طرف   ، یرخطیغ  تیماه  لیدلبه   منظومه  کی  یسازنه یبه   گر،یاز 
ناپ  کتایریغ و  مشکل  یوستگیبودن  است.  یآن،   افتنی  ن،یبنابرا  دشوار 

به راه رو  نهیحل  از  استفاده  است.  یلیتحل  یکردهای با    ن یا  یبرا  دشوار 
  ی مبتن  ایبر تکامل    یمبتن  یکردهای مدرن، مانند رو  یهاتم یمنظور، الگور
و    یکراسل  شود.ی استفاده م  نهیبه   بایراه حل تقر  افتنی  یبر هوش، برا

برا  یسازه یشب  کیژنت  تمیالگور  کی  [20]  همکاران به حداقل    یشده 

 
1.Necklace Constellation 
2.Radio Navigation Satellite System (RNSS) 

بازب زمان  همکاران   کرد.  شنهادیپ  ینیرساندن  و    منظومه   [11]  ژانگ 
 .ندکرد  یطراح  3یتکامل تفاضل  تمیرا با استفاده از الگور  لئو  ایماهواره
را با استفاده از   ارتفاع پایین  ایمنظومه ماهواره  [12]  گرفیلو    اشتارک

به   کیژنت  یهاتمیالگور گراد  یمبتن  یسازنه یو    کردند.   یطراح  انیبر 
برا  کیژنت  تمیالگور  کیاز    [21]  و همکاران   ی تن  انیمز   ی چند هدفه 
پایین    هایمنظومه  یسازنهیبه  منطقه   یبراارتفاع  استفاده    یاپوشش 

 یسازنهیبه   یبرا  4مورچه  ستمیس  تمیاز الگور  [22]  کوان و چائو  .ندکرد
با توجه به مطالب گفته شده در    استفاده کردند.  منظومهعملکرد پوشش 

رسد که در نظر می ای ناوبری، به های ماهوارهپیرامون طراحی منظومه 
مهمسال که  بالا  در  شده  ذکر  مزایای  به سبب  آینده  آنهای  ها ترین 

های ناوبری در  اندازی است، شاهد رشد منظومههای راهکاهش هزینه
، مراحل و  این تحقیق  در بخش دوم   مدارهای پایین زمین خواهیم بود.

ماهواره منظومه  یک  طراحی  بهالزامات  و  ای  شده  بررسی  تفصیل 
بهمدل هزینه  بهینههای  الگوریتم  استفادههمراه  مورد  تشریح   ،سازی 

شدهگردیده ارائه  حاصل  نتایج  نیز  سوم  بخش  در  ادامه اند.  در  که  اند 
  .شد صورت کامل توضیح داده خواهندبه 

 ایطراحی منظومه ماهواره  

ماهواره  دادن  در  قرار  بررسی خاص    منظومه  کیها  به    عوامل  لازم 
مامور  گوناگونی اهداف  الزامات    ،موجود  هایپرتابگر  نه،یهز   ت،یمانند 

مامور  یبانیپشت  یبرا  و...  یاتیعمل طراحباشدمی  تیاز  مورد  در    ی . 
ز  واحدیپاسخ    هامنظومه ندارد،  مامور  رایوجود  پ  تیهر   یکربندیبه 
ن  ایمنظومه منظومه    [32]در    .دارد  ازیمتفاوت  یک  طراحی  فرآیند 
تعریف ماهواره استفاده،  مورد  مدارهای  نوع  تعیین  مراحل  شامل  ای 

ها و در نهایت موریتی، ارزیابی و تحلیل مدارها، بررسی هزینه االزامات م
این مراحل   تکرار  و    منظومه   کی  یطراح.  استبیان شده مستندسازی 

منظور  . به باشدمی   گوناگونی  هایریمستلزم در نظر گرفتن متغ  یاماهواره
توسعه    یمختلف  یها و ابزارهاتمیالگور  ،یطراح  ندیفرآ  ییکارا  از  نانیاطم

م  نیا  است. داده شده  کیمختلف موجود در    یهاتوانند جنبهی ابزارها 
ارتفاع و ش. به رندیرا در نظر بگ  منظومه   منظومه   کی  بیعنوان مثال، 

قادر   باید یطراح یابزارها  نیبر عملکرد پوشش دارد، بنابرا  یادیز  ریتأث
 دیکه با  یریاز مقاد  یبرخ  .باشند  هاریمتغ  تمام  نه یمقدار به   یریگبه اندازه 

زاو حداقل  شامل  است  ممکن  شوند  ارتفاع،  فراز   هیمشخص  حداقل   ،
 ،یصفحه مدار  بیحداقل و حداکثر تعداد ماهواره، حداقل و حداکثر ش

مدار صفحات  و...تعداد  مدنظر  پوشش  میزان    کی  یطراح   د.نباش  ی، 
در    یکه عوامل متعددیی است و از آنجا  ندیفرآ  کی  یاماهواره  منظومه

وجود  های گوناگونی  وجود دارد، ممکن است چالش  منظومه  کی  یطراح

3.Differential Evolution (DE) 

4.Ant System Algorithm (ASA) 
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  ف یعامل را تعر  نیتراست که مهم  نیا  رندهیگ  میداشته باشد. چالش تصم
 ی خاص برا  یهاتیارزش مواجهه با محدود  ایکه آ  ردیبگ  میکند و تصم

 کیپوشش معمولاً    ،منظومه  یدر طراح  .ریخ  ایبه هدف را دارد    یابیدست
  گریچالش د.  است  یعملکرد  یعنصر اساس  کی  رایاست ز  یدیپارامتر کل

  ستمیس  کی  یبرا   هنیهز  نیتخم  است.   نهیهز  ،منظومه  یدر طراح

می از  صرف باشد.  ضروری  کل  ،هاچالشنظر  مسئله   کی  یشکل 
ها تیاست که در معرض محدود  نهیبه حداقل رساندن هز  یسازنهیبه 

کیفیت هندسی موقعیت   دو تابع هدف وجود دارد: ژوهش پ ن یدر ا است. 
گیرنده  ماهواره به  نسبت  هز  (GDOP)ها  ازدحام   تمیالگور  کی  .نهیو 

انتخاب شده    قیتحق  نیا  یبرا  یسازنهیعنوان روال به ذرات چند هدفه به
 افزارهاینرم   با استفاده از  ی منظومهابزار طراح  کی  پژوهش  نیدر ا  است.

MATLAB    وSTK  از  .  استشده  جادیا استفاده  ، تحلیل ابزاراین  با 
منظومه  هایجبهه طراحی  جهت  میامکان   پرتو  بیانگر  پذیر  که  شود 

 باشد. میو هزینه سیستم  (GDOP)مصالحه بین پارامتر 

 

 .گلوناس ای ناوبریماهواره منظومه -1شکل 

Fig. 1. GNSS satellite constellation. 

 مدل هزینه 

پروژه بزرگ است و    کی  یزیردر برنامه  یاتیمسئله ح  کی  نهیبرآورد هز
تع است  پارامتر  باشد.  یینها  تیموفق  کننده  ن ییممکن    ک،یمعادلات 

  نهیهز  نیتخم  یبرا توانیرا م  یآمار   یها و مدل  یاضیر  یهاتمیالگور
 یانه یعوامل هز  نه،یهز  یهاپروژه استفاده کرد. با استفاده از مدل  کی

  هستند  شیو پا  لیقابل تحل  شوند، ی م  یناش  تیمأمور  یندهایکه از فرآ
  تیفیبزرگتر، با ک  یهاپروژه  یخوب امکان اجرا  نهیهز  یهامدل  .[24]

را در بس تر  کند. ی فراهم م  یمهندس  یهااز بخش  یاریبالاتر و جامع 

هز پروژه ضرور  نهیکنترل  مراحل  تمام  مدل  یدر  و   نهیهز  یهااست 
ا  یابیدست  یبرا  یابزار هز  هدف هستند.  نیبه  کلبه  نهیبرآورد   ی طور 

 :که ییهاپروژه یخصوص براسخت است، به 

 .باشند  پیچیده   های ی شامل فناور  •

 باشند.  دهی چ ی پ   های یشامل طراح  •

 .اندساخته شده اندکی  ی تجربه قبل  و   بار ن ی اول   یبرا  •

می هایمدل  ترکیب   از  کارایندر   داده  توضیح  ادامه  در  که    شودی 
های  است که هزینه   است. قابل ذکرجهت تخمین هزینه استفاده شده

ها و هزینه پرتاب  شامل هزینه ساخت ماهواره   تحقیق برآورد شده در این  
های  ها با استفاده از مدلهزینه ماهواره  تحقیقباشد. همچنین در این  می

)فرض    استاستفاده از صرفا وزن کلی ماهواره برآورد شده  ابرآوردی ب
  ادامه  درو    ( .کیلوگرم دارند  750ها وزن کمتر از  شده که تمام ماهواره 

ماهوارههزینه ساخت  هزینههای  از  استفاده  با  زیرسیستمها  های  های 
های که از ترکیب دو مدل ماهوارهصورتیبه  ،استها برآورد شدهماهواره

ها استفاده برای برآورد هزینه  فضاپیماهای بدون سرنشین  کوچک و مدل
 است.  شده

 ( SSCMهای کوچک ) مدل هزینه ماهواره  •

 ( USCM8مدل هزینه فضاپیماهای بدون سرنشین )  •

  (SSCM)چکهای کو مدل هزینه ماهواره

SSCM   توسعه و ساخت    یهانهیاست که هز  یپارامتر  نهیمدل هز   کی
توسعه    یهاماهواره را در مرحله    زند.یم  نیتخم  مایفضاپ  کیکوچک 
ر  یامجموعه  شامل روابط  و   یفن  ،یکیزیف  یپارامترها  نیب  یاضیاز 

هزماهواره  یعملکرد بر  که  است  تأث  یهانهیها  گذارد. ی م  ریماهواره 
SSCM  یفن  یپارامترها  یماهواره به برخ  ک ی  نه یزند که هزیم  نیتخم  
ارائه شده   نهیهز  یهاو داده  یعملکرد  یهای ژگی، وزن، وتواناز جمله  
  ی، هنگامSSCMبا توجه به  دارد. یماهواره بستگ دکنندگانیولتوسط ت
وزن    نیشوند، رابطه ب  در نظر گرفته  یاسم  ریعوامل در مقاد  ریکه سا

 : [25] شودیم فیتعر (1) رابطهصورت به  نهیماهواره و هز

(1) 𝑦 = −1.2 × 10−8(𝑥3) − 4 × 10−5(𝑥2)
+ 0.096(𝑥) + 26 

دلار    ونیلیماهواره به م  نهیهز  𝑦و    لوگرمیوزن ماهواره بر حسب ک  xکه  
 است. 

 ( USCM8) مدل هزینه فضاپیماهای بدون سرنشین

های طراحی و  شامل: هزینه   یهای غیر تکرارهزینه   علاوه بر   این مدل
عنوان مدل معیار و دستیابی به  توسعه، ساخت و تست یک فضاپیما به
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خاص پشتیبانی  تکرارهزینه ،  تجهیزات  شامل:  که  نیز  را    ی های 
بینی  پیش   هستند،  های ساخت، ادغام، مونتاژ و تست نمونه پروازیهزینه

وروردیمی از  برخی  باید  مدل  این  از  استفاده  برای  مقادیر  کند.  و  ها 
  ( 2)  و  (1)داول  ج.  باشیمها را داشتهعنوان مثال وزن زیرسیستمطراحی به 

 .[32] دندهان می شنحوه محاسبه هزینه ساخت ماهواره را ن

 . USCM8 [32] مدل یتکرار ری غ  هایستمیس ریز  -1جدول 

Table 1. USCM8 non-recurring subsystem [23] . 

 

 .USCM8 [32] شونده مدل تکرار هایستمیس ریز  -2جدول 

Table 2. USCM8 spacecraft  recurring subsystem [23]. 

 
هزینهحالت  تابع   پژوهش  تخمین  این  در  شده  -SME)  برآورد 

SMAD)   شده زیر  صورت  به داده    غیرتکرار    USCM8 ت:اسنمایش 
و    تکرار  USCM8  ،شونده معادلاSSCMشونده  زیر.  هز  ،ت   نه یکل 

استقرار    یبرا  ن،یعلاوه بر ا  دهد.یرا نشان م  پژوهش  نیدر ا  شدهاستفاده
 است.   یها ضرورماهواره  یحجم  دی ماهواره در فضا، مدل تول  یتعداد زیاد

تول هز  دیتول  ریتاث  یکم  فیتوص  یمنحن  ،یصنعت  دیدر  بر    نه یحجم 
 :[26] شودی م فیتعر (2رابطه ) صورته ب

(2) Learn = 1 −
Ln(1/s)

Ln(2)
  

( 3باشد و مقادیر آن در جدول )در این معادله ضریب یادگیری می sکه 
 . ست نشان داده شده ا

(3) 

Total CostLarge−sat

= CostNon_Recurring × Ndev

+ CostRecurring × Nprod

× Nt
Learn 

(4) 
Total CostSmal−sat

= CostNon_Recurring × Ndev

+ CostSSCM × Nprod × Nt
Learn 

(5) A = 1 − exp (
Masssat − 750

500
) 

(6) B = −1 + exp (
Masssat − 750

500
) 

(7) 

Total CostConstellation

= CostLaunch/Plane × NPlane

+ Total CostLarge−sat

× (
B

A + B
)

+ Total CostSmal−sat

× (
A

A + B
) 

نشان دهنده تعداد صفحات مداری،    NPlane(،  7تا    3همچنین در روابط )
Nprod   ها و  تعداد کل ماهوارهNdev   هایی(  ها )یا سیستمتعداد ماهواره

به  باید  که  داده است  توسعه  اختصاصی  هزینه   و   شوندصورت  های به 
 .باشدمی مهندسی غیرقابل تکرار مربوط 

 . [62]  منظومه یهابا توجه به تعداد ماهواره s ریمقاد -3جدول 

Table 3. The values of S according to the number of satellites 

in the system [26]. 

𝐬 𝐍𝐩𝐫𝐨𝐝 

95% 10 > 
90% 10 < Nprod < 50 
85% 50 < 

  نهیهز  ( 9)  ، رابطهشونده  غیرتکرار  USCM8( هزینه  8همچنین رابطه )

USCM8  و    شونده  تکرار( نشان    SSCM  نهیهز  (10رابطه  را 
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بهدهد.یم عمومیزیرسیستم  هزینه  Costs/c_busترتیب  که   های 

هزینه ادغام، مونتاژ    CostIA&Tهزینه محموله،      CostPayloadفضاپیما،  
تست،   برنامه   CostProgram_Levelو  هزینه    CostAGE  ،هزینه سطح 
 هزینه پشتیبانی پرواز   Costflight_supportزمینی و در نهایت    تجهیزات

 است. ( توضیح داده شده4که هر جزء در جدول ) باشندمی

(8) 

CostNon_Recurring = Costs/c_bus + CostPayload

+ CostIA&T

+ CostProgram_Level

+ CostAGE           

(9) 

Costrecurring = Costs/c_bus + CostPayload

+ CostIA&T

+ CostProgram_Level

+ Costflight_support 

(10 ) 

CostSSCM = Costs/c_bus + CostPayload

+ CostIA&T

+ CostProgram_Level

+ Costflight_support

+ CostAGE 

 . SMAD-SME [23] هزینه ضرایب مدل -4جدول 

Table 4. Coefficients of SME-SMAD cost model [23]. 

 

 هزینه پرتاب  

  ما یشود. جرم فضاپ  نییتع  دیبا  مایپرتاب، جرم فضاپ  نهیقبل از محاسبه هز
م اساس جرم محموله محاسبه  ب  جادیا  یبرا  شود.ی بر  توان    نیرابطه 

با استفاده از توان انتقال و  منحنی نمایی    کی،  محموله و جرم  فرستنده
. شودیم  جادیا  بیدوو    گالیلئو،  گلوناس  ،GPS  هایمنظومه  جرم محموله

معادله   (11)  رابطه.  دهدی خاص مورد استفاده را نشان م  ریمقاد  (5)جدول  
را نشان   مای جرم خشک فضاپ  (12)  و رابطه  دهدیرا نشان م  محمولهجرم  

فضاپ   .دهدیم جرم  مجموع  رابطه    مایسپس  از  استفاده   (13)با 

 .شودیمحاسبه م

. ای عملیاتیهای ماهوارهمقادیر جرم محموله و توان فرستنده منظومه -5جدول   

Table 5. Payload mass and transmitter power values of 

operational satellite systems. 

 ( Watt)توان فرستنده  ماهواره
 جرم محموله 

(kg ) 

GPS 145 345 

 299 135 گلوناس

 224 120 گالیلئو 

 256 130 بیدو

(11 ) MassPayload

= 15.61. exp(0.02154. PowerTransmiter) 

(12 ) Spacecraftdry_mass =
MassPayload

0.32
  

(13 ) Spacecraftmass = MassPayload

+ Spacecraftdry_mass 

شامل   یک ماهواره  به جرم بار مفید  MassPayloadذکر است که  لازم به 
می  یتجهیزات فضا  به  خود  مأموریت  انجام  برای  ماهواره  برد  که 
اشاره    ، (...و  های ارتباطی ها، حسگرها، ابزارهای علمی، سیستم)دوربین

انجام    رااصلی    وظیفهماهواره است که  جرم  کل  بخشی از    ،این جرم  دارد
  به کل جرم ماهواره، شامل جرم بار مفید  Masssatکه  درحالی  دهدمی

( اجزاء  سایر  جرم  ماهوارهسازهو  فیزیکی  انرژیسیستم،  های  ،  های 
 ( اشاره دارد.و... تجهیزات ارتباطیهای حرارتی، سیستم

ا از  فضاپ  نکه یپس  با    مایجرم  شد،  محاسبه  مداری  صفحات  تعداد  و 
 گردد.به می ساستفاده از یکی از سناریوهای زیر هزینه پرتاب محا

ها با شود و تمام ماهواره یک پرتابگر با معیار وزنی انتخاب می  (1
شود که پرتابگر در همه  شوند. فرض میآن پرتابگر، پرتاب می 

 های مداری توانایی پرتاب دارد.شیب 
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با  ماهواره (2 کهپرتابگر  4ها  هزینه  ی  پرتاب    هستند  ترکم 
،  Falcon9 ،Long March 3B ،Long March 5) گردند.می

Long March 4B) 

پرتابگرماهواره (3 با  دارد،  خاص    یها  کمتری  هزینه  پرتاب که 
 ( Falcon9)  شوند.می

(  6های جدول )های پرتاب با توجه به دادهپس از انتخاب یکی از سناریو
مطابق ترم اول رابطه    گردد وهزینه پرتاب هر صفحه مداری محاسبه می 

گردد تا هزینه پرتاب  در نهایت در تعداد صفحات مداری ضرب می  (7)
محاسبه    رابطه هزینه نهاییعنوان بخشی از  به  های منظومهکل ماهواره

 گردد.

 . [25] مشخصات پرتابگرهای استفاده شده در این پژوهش -6جدول 

Table 6. Specifications of the launchers used in this research 

[25]. 

  ظرفیت وزنی به لئو 
(kg ) 

هزینه  

  پرتاب
($/kg) 

 نام پرتابگر 

8200 17900 Soyuz-2 
16700 2600 Falcon9 
4200 

 

7600 
 

Long March 4B 
7000 8900 Zenit3 

18850 8100 Atlas IV 
11500 6200 Long March 3B 
3500 9100 Long March 2D 
3850 8300 

 

Long March 2C 
3800 8500 PSLV 

10000 10500 H-IIA 
6000 11500 Long March 3A 
5000 9400 GSLV MK 

10020 8000 LVM3 
21000 10200 Ariane 5G 
25000 7900 Long March 5 
23000 8200 Proton-M 
8200 25300 Atlas V 

 محاسبات حاشیه لینک 

 محاسبه   نک یل  هیحاش  لیبا استفاده از تحل  فرستندهتوان  در این مرحله  
  یبرا  رنج،  پژوهش  نیشده در ا  فی با استفاده از ارتفاعات تعر  د.شویم

 ی، تلفات فضارنج  نییپس از تع  .گرددمحاسبه می درجه    5  زاویه فراز
فرکانس حامل   fمحدوده و  شعاع    rکه  ییشود، جایمحاسبه م  Ls  آزاد

 است: 

(14 ) Ls = 92.45 + 20 log10(r) + 20 log10(f) 

استفاده  L5و    L1C   ،  L2C  هایگنالیس  هایفرکانس  GPSاز    با 
این  های  شود که ماهوارهعبارت دیگر فرض می)بهشود  یاستفاده م  یفعل

به  را  سیگنال  سه  هر  ارسال  توانایی  دارا منظومه  همزمان  صورت 

 : [27] د(نباشمی
 

(15 ) f1 = 1525.42 MHz , f2 = 1227.60 MHz , f3

= 1176.45 MHz 

  (7)ول  اجدکه    GPS  ژهیمحاسبات از مشخصات بهره و توان و  نیا  یبرا
 . است، استفاده شدهدهدی را نشان م ریآن مقاد( 8و )

 . [27]  های سیستم موقعیت یاب جهانینتنآمشخصات بهره و توان  -7جدول 

Table 7. Gain and power specifications of Global Positioning 

System antennas [27]. 

Satellite at 5° 

Elevation 
 

14.3 

Power at Satellite Antenna Input, 

dBW 

25200 Range (km) 

12.1 Satellite Antenna Gain, dB 

26.4 Effective Isotropic Radiated Powe 

-159.4 Path Loss, dB 

0.5 Atmospheric Loss, dB 

-133.1 Received Power Density, dBW/m² 

-5.3 
Effective Area of an 

Omnidirectional Antenna, dBm² 

-158.5 

Receive Power Available from an 

Isotropic Antenna, dBW 

4 
Gain of a Typical Patch Receive 

Antenna, dBic 

-162.5 

C/A Code Received Power 

Available to a Typical Antenna, 

dBW 

 . های غیرنظامی سیستم موقعیت یاب جهانیکمینه سطح توان سیگنال  -8جدول 

Table 8. Minimum power level of civilian global positioning 

system signals. 

Minimum specified receiver power 

(dBW) 

 

Signal 

-158.5 C/A-

code 

-160(IIR-M/IIF) , -158.5(III) L2C 

-154.9(IIF) , -154(III) L5 

-157 L1C 

( dBبل )  یتوان انتقال بر حسب دسبا استفاده از این مقادیر    در نتیجه 
 شود:ی محاسبه م

(16 ) Ptx = C − GTx + LTx − GRx + Ls + Latm + LRx 
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به  گیرنده،    Cترتیب  که  فرستنده،    GTxتوان  خطی    LTxبهره  تلفات 
گیرنده،    GRxفرستنده،   آزاد،    Lsبهره  فضای  تلفات    Latmتلفات 

و در نهایت با استفاده از    باشند.تلفات خطی گیرنده می   LRxاتمسفری و  
 .شودی م لیبه وات تبد dBWتوان انتقال از  (17رابطه )

(17 ) Ptx = 10
Ptx_db

10  

 الگوریتم ازدحام ذرات چند هدفه 

ذرات   ی ساز نه ی به  م   ی روش   1ازدحام  که  مسئله  تواند  ی است  یک  در 
ازدحام    ک ی   ، تم ی الگور   ت ی جمع   شود.   استفاده سازی چند هدفه  بهینه 

ازدحام است که    ی از اعضا   ی ک ی   ، ذره   ک ی شود و  ی در نظر گرفته م 
است    ی ا ذره   ، در ی ل   مسئله است.   ی ممکن برا   های پاسخ نشان دهنده  

جستجو   ی سمت مناطق کارآمدتر فضا ذرات به  ر ی سا   ت ی هدا  ی که برا 
را    ی ساز نه ی به   ند ی است که فرآ   ی بردار   ، شود. بردار سرعت ی استفاده م 

تع  به   ک ی جهت حرکت    ن یی با  بهبود موقع ذره  خود    ی فعل   ت ی منظور 
تأث   ی برا   کند. ی م   ت ی هدا  بر    ی قبل   ی ها سرعت   خچه ی تار   ر ی کنترل 

  ی ر ی ادگ ی شود. عامل  ی استفاده م   ی نرس ی ذره، از وزن ا   ی سرعت جار 
جاذبه  دهنده  که    ی ا نشان  به   ک ی است  موفق ذره    ا ی خود    ت ی سمت 

دارد   گان ی همسا  ذرات   تم ی الگور   [. 82]   خود  پارامترها   ازدحام    ی از 
مقا   ی کمتر  ژنتیک   با   سه ی در  م   الگوریتم  آن    ی اجرا   . کند ی استفاده 
اعداد   یی رمزگشا  ا ی   ی به استفاده از رمزگذار  ی از ی ن   را ی تر است ز آسان 

  ی د ی نسبتاً جد   اکتشاف   ک ی ازدحام ذرات    ی ساز نه ی به   ندارد.   ی نر ی با 
از  که  شده   ک ی رقص    است  گرفته  الهام  پرندگان  عمدتاً    است. گله 

بالا   ل ی دل به  هدفه    ی ساز نه ی به   ی برا ،  یی همگرا   ی سرعت  نیز  چند 
ازدحام    ی ساز نه ی نام »به به   [ 82] پیشنهادی در    . رسد ی نظر م مناسب به 

ارائه  2ذرات چند هدفه  الگور است  شده «  به  تا    دهد ی اجازه م   تم ی که 
الگوریتم پیشنهاد    چندهدفه مقابله کند.   ی ساز نه ی بتواند با مسائل به 

تحقیق د شده   این  بهبود    ک ی   ر  آن    افته ی نسخه  در  که    ک ی است، 
که    است شده عملگر جهش اضافه    ک ی و    ت ی کنترل محدود   م یز مکان 
به   ی اصل   تم ی الگور   ی اکتشاف   ی ها ت ی قابل  توجه را  قابل  بهبود    ی طور 

تار   بخشد. ی م  توسط    افت ی   ی ها پاسخ   ن ی بهتر   ی خ ی سابقه    ک ی شده 
)به  مثال،  ذره  م   ک ی عنوان  برا ی فرد(  های  پاسخ   ره ی ذخ   ی تواند 
)ا   د ی تول   نامغلوب  شود  استفاده  گذشته  در  مفهوم    ه ی شب   ن ی شده  به 

به   یی گرا نخبه  در  که  تکامل   چند   ی ساز نه ی است  استفاده    ی هدفه 
  و ی آرش   ک ی همراه با    گلوبال جذب    ی ها م یز استفاده از مکان   شود(. ی م 

بردارها   ی خ ی تار  پ   نامغلوب   ی از  قبلاً  همگرا شده   دا ی که  را    یی اند، 
گلوبال پاسخ سمت  به  نامغلوب    تم ی الگور   مراحل   . کند ی م   جاد ی ا   های 

 باشد. یر می شرح ز به   ازدحام ذرات چند هدفه 

 
1. PSO 

 ایجاد جمعیت  (1

 مقدار سرعت هر ذره تعیین  (2

 تی از ذرات جمع کیهر ارزیابی کردن  (3

  ریغ  یذرات را که نشان دهنده بردارها  تیموقعذخیره کردن   (4
 آرشیوغالب در 

وجو که قبلاً بررسی  هایی از فضای جستقسمتدر نظر گرفتن   (5
به شده بلوکاند،  در صورت  مکعب  یک  )مثل  چندبعدی  های 

بلوک این  بیشتر(.  ابعاد  با  تا یک  ها کمک میفضا، ولی  کنند 
با  سیستم مکان آن، موقعیت هر ذره  یابی ساخته شود که در 

به  تابع هدف  از  دست آورده، مشخص  توجه به مقدارهایی که 
 . شودمی

 ی عنوان راهنماحافظه به  نیحافظه هر ذره )امقداردهی اولیه   (6
  آرشیودر    ز یحافظه ن  نیکند. ای جستجو عمل م  یسفر در فضا

 .شود(یم رهیذخ

 : است دهینرسبه حداکثر ها تعداد چرخه کهیدر حال (7
 شود.می محاسبه  (18رابطه ) سرعت هر ذره را با استفاده از  (8

(18 ) 
VEL(i) = W × VEL(i)

+ R1 × (PBEST(i) − POP(i))

+ R2 × (REP(h) − POP(i)) 

اعدادی تصادفی در   R2و    R1،  4/0)وزن اینرسی( مقدار    W  در آن  که
یک مقدار است   REP(h)هر ذره،   بهترین موقعیت PBEST  ، 1تا  0بازه 

شود:  صورت ادامه انتخاب می به   hاندیس   و  شودکه از آرشیو گرفته می 
برابر با نتیجه تقسیم   نسبتهایی که بیش از یک ذره دارند،  به مکعب 

شود.  ها نسبت داده می بر تعداد ذرات موجود در آن   1هر عددی بزرگتر از  
هدف از این کار کاهش فیتنس مکعبی است که حاوی ذرات بیشتری  

را نوعی اشتراک فیتنس دانست. سپس انتخاب چرخ  توان آن هستند و می
استفاده با  را  اعمال می  از  رولت  فیتنس  مقادیر  را این  تا مکعبی  کنیم 

می آن  از  را  مربوطه  ذره  که  کنیم  هنگامیانتخاب  مکعب گیریم.  که 
و   کنیممکعب انتخاب می این  ای را در  طور تصادفی ذرهانتخاب شد، به 

 مقدار فعلی ذره است. نیز  POP(i) همچنین

a)  موقعیت ذره را با اضافه کردن سرعت محاسبه شده در گام قبلی

 .شود( محاسبه می 19مطابق رابطه )

(19 ) POP(i) = POP(i) + VEL(i) 

b) در صورتی در فضای جستجو  فراتر  ذرات  مرزهای خود  از  که 

نگهداری   پاسخ  دنشومی رفنتد  تولید  فضای )از  در  که  هایی 

2. Multi Objective Particle Swarm Optimization (MOPSO)  
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جستجو معتبر قرار دارند خودداری کنید(. هنگامی که یک متغیر 

 :شودرود آنگاه دو کار انجام می تصمیم از مرزهای خود فراتر می 

گیرد )مرز پایینی متغیر تصمیم مقدار مرز مربوط به خود را می  (1
 یا بالایی( و

2) ( در  آن  می-1سرعت  ضرب  به (  جهت کطوریشود  در  ه 
 کند. مخالف جستجو 

c)   هر کدام از ذرات درPOP  شودارزیابی می. 

d) روز  ها بهوای آرشیو همراه با نمایش جغرافیایی درون مکعب تمح

به شودرسانی می  این  تمام مکان.  های روز رسانی شامل درج 

از   شده  مغلوب  مکان  هر  است.  آرشیو  در  فعلی  نشده  مغلوب 

که اندازه آرشیو  شود. از آنجاییآرشیو در این فرآیند حذف می 

برای   را  ثانویه  معیار  پر شود یک  که  زمان  هر  است،  محدود 

 شود. نگهداری اعمال می

e) که موقعیت فعلی ذره بهتر از موقعیت موجود در حافظه  هنگامی

 شود: روز میبه  (20رابطه )آن باشد، با استفاده از 

(20 ) PBESTS(i) = POP(i) 

گیری در مورد اینکه چه موقعیتی از حافظه باید حفظ معیار تصمیم
عنوان مثال اگر موقعیت  شود، صرفا اعمال مغلوب پذیری پارتو است )به 

حافظه   درون  موقعیت  آنگاه  باشد،  حافظه  در  موقعیت  مغلوب  فعلی 
صورت موقعیت فعلی جایگزین موقعیت موجود در  شود. در غیر این می

ها دیگری را مغلوب نکند، یکی از  شود. اگر هیچ یک از آن حافظه می
 (.شودصورت تصادفی انتخاب میها به آن

f)  یابدمی شمارنده حلقه افزایش. 

 پایان حلقه 

سازی  بهینه از روش    ر ت عمیق آوردن درک    دست برای به توان  همچنین می 
 . رد مراجعه ک   [ 29،82] الگوریتم ازدحام ذرات چند هدفه به  

 تایجن

در این بخش، با استفاده از الگوریتم ازدحام ذرات چندهدفه، چند منظومه 
اند. برای اطمینان از اعتبار  آزمایشی بر اساس ارتفاع، تجزیه و تحلیل شده

نتایج، هر مورد آزمایش چندین بار اجرا شده است. ارتفاعات مختلف لئو،  
های گوناگون، تغییرات نسبی پارامترهای منظومه، و همچنین پیکربندی

  .اندصورت جداگانه مورد بررسی قرار گرفته سناریوهای مختلف پرتاب، به
از   یلیمورد بحث قرار گرفته و تحل  از موارد،  یک  در هر  نیز  هامصالحه

 .  استه ها ارائه شدطرح

 اعتبارسنجی 
ومه پرداخته ظدر این بخش به اعتبارسنجی مدل پیشنهادی طراحی من

 : استشده اعتبارسنجی انجام   از برای این کار سه حالت شده و

هدف (1 تابع  عملیاتی    GDOPمقایسه  ناوبری  منظومه  یک  با 
 )گلوناس(

 های پیشنهادی  های برآورد شده با مدلسنجی هزینه اعتبار (2

 سازی پیشنهادی سنجی الگوریتم بهینه اعتبار (3

 ژوهش پ   نی مورد استفاده در ا  یابزار طراح   که نی دادن ا نشان  یبرا 
تول   ی و عملکرد معقول   نه ی ارزش هز   منظومه گلوناسکند، از  ی م   د ی را 

توسط    د ی تول   ر ی مقاد   سه ی مقا   ی برا   ی فعل  استفاده   MOPSOشده 
است که منظومه بهینه   ( قابل مشاهده 2با توجه به شکل )   .است شده 

ای که منظومه گونه طراحی شده با منظومه گلوناس همخوانی دارد، به 
صفحه مداری   3کیلومتری دارای    19100بهینه محاسبه شده در ارتفاع  

حدود   8و   در شیب  همچنین  و  است  مداری  در هر صفحه  ماهواره 
از طرفی مقدار    64/ 5 دارد.  قرار   2برآورد شده حدود    GDOPدرجه 

اندکیمی  خطای  دارای  که  حدود   باشد  با   5/ 2در  مقایسه  در  درصد 
 ( فعلی  گلوناس  می 1/ 89منظومه  هزینه (  که  است  ذکر  قابل  باشد. 

باشد که دارای میلیارد دلار می   3/4برآورد شده در این مدل در حدود  
میلیارد دلاری منظومه گلوناس است. از طرف   5خطای اندکی با هزینه  

منظومه ارائه شده دارای   GDOPدهد که  ( نشان می 3دیگر شکل ) 
 باشد.تطابق خوبی با منظومه گلوناس می 

 
 . مقایسه منظومه طراحی شده با منظومه گلوناس -2شکل 

Fig. 2. Comparison of the designed constellation with the 

GLONASS constellation. 

بهینه  الگوریتم  اعتبارسنجی  جهت  شدههمچنین  استفاده  ، سازی 
ژنتیک الگوریتم  با  حاضر  هدفه  الگوربتم  تابع   چند  ریاضیاتی   برای 

0، برای  ZDT4  معروف   ریاضی   محک  ≤ 𝑥1 ≤ 30−و    1 ≤ 𝑥2 ≤

دهد که الگوریتم ارائه شده ( نشان می 4است. شکل ) مقایسه شده   30
سازی چند هدفه ژنتیک تطابق خوبی با الگوریتم بهینه   پژوهش در این  

 .دارد 
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های  منظومه بهینه محاسبه شده با گلوناس در عرض  GDOPمقایسه    -3شکل  

 . جغرافیایی مختلف
Fig. 3. Comparison of GDP of the optimized system calculated 

with GLONASS at different latitudes. 

 
  برای تابع   NSGA-IIبا الگوریتم    MOPSOاعتبار سنجی الگوریتم    -4شکل  

 . ZDT4 ریاضیاتی محک

Fig. 4. Validation of MOPSO algorithm with NSGA-II 

algorithm for ZDT4 function. 

 سازی نتایج شبیه

های ناوبری  سازی منظومه شده از شبیه در این بخش، نتایج استخراج 
بهینه  الگوریتم  از  استفاده  با  ابتدا  لئو  ذرات  ازدحام  چندهدفه  سازی 

برای پیکربندی واکر دلتا و سپس برای پیکربندی واکر استار ارائه  
شبیه شده  این  در  منظومه سازی است.  ارتفاعات  ها،  در  بهینه  های 

شده  تعیین  لئو  و مختلف  عرض  GDOP اند  در  های  هرکدام 
شده  داده  نمایش  مختلف  بخش  جغرافیایی  این  در  همچنین،  است. 

شده مقایسه  انجام  پرتاب  مختلف  سناریوهای  میان  نتایج  ای  است. 
های طراحی  آمده از ارتفاعات گوناگون لئو برای تعیین پاسخ دست به 

مقدار  کمترین  شده  GDOP با  مقایسه  هزینه،  در    د. ان و  همچنین، 
ماهواره  تعداد  پارتو  نمودارها  جبهه  از  منتخب  نقاط  به  مربوط  های 

صورت  ( سه جبهه پارتو را به 7تا    5های ) شکل .  مشخص شده است 
می هم  نمایش  مطلوب زمان  پاسخ دهند.  نقاط  ترین  به  مربوط  ها، 

همان  هستند.  پارتو  جبهه  مقعر  بخش  مشاهده  اطراف  که  طور 
شود، با افزایش ارتفاع مداری منظومه ناوبری لئو و کاهش تعداد  می 

یابد. البته باید توجه  اندازی منظومه کاهش می ها، هزینه راه ماهواره 

داشت که این کاهش هزینه به این دلیل است که ارتفاعات در نظر  
که ارتفاع  شده، تفاوت اندکی با ارتفاع مدار مئو دارند. در صورتی گرفته 

دلیل افزایش  سمت مدارهای میانی زمین افزایش یابد، به ها به ماهواره 
نیاز به استفاده از قطعات  جرم ماهواره، هزینه  های بالای پرتاب، و 

شدت افزایش  اندازی به پیشرفته مقاوم در برابر تشعشعات، هزینه راه 
 .خواهدیافت 

 
کیلومتری با پیکربندی واکر    500های ناوبری لئو در ارتفاع  بهینه منظومه  -5شکل  

 . و تابع هزینه ترکیبی دلتا

Fig. 5. Optimum LEO navigation constellations at 500 km 

altitude with Walker Delta configuration and the combined cost 

function. 

 
کیلومتری با پیکربندی واکر    700های ناوبری لئو در ارتفاع  بهینه منظومه  -6شکل  

 . و تابع هزینه ترکیبی دلتا

Fig. 6. Optimum LEO navigation constellations at 700 km 

altitude with Walker Delta configuration and the combined cost 

function. 
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پیکربندی واکر    کیلومتری با  1200های ناوبری لئو در ارتفاع  بهینه منظومه  -7شکل  

 . و تابع هزینه ترکیبی دلتا

Fig. 7. Optimum LEO navigation constellations at 1200 km 

altitude with Walker Delta configuration and the combined cost 

function. 

دهد که در منظومه با پیکربندی ( نیز به وضوح نشان می8شکل )
های جغرافیایی بالاتر، بیشتر هستند،  در عرض  GDOPواکر دلتا مقادیر  

موقعیت و  ناوبری  خدمات  استفاده  جهت  در  پس  منظومه  از  یابی 
های جغرافیایی بالاتر، شیب مداری صفحات باید افزایش یابد یا عرض 

 شود.  از پیکربندی دیگری مانند واکر استار استفاده

 
با عرض جغرافیایی برای یک منظومه واکر دلتا در ارتفاع    GDOPتغییرات   -8شکل  
 . ماهواره 120کیلومتری با   1200

Fig. 8. GDOP variations with latitude for a Walker Delta 

constellation at an altitude of 1200 km with 120 satellites. 

  ی هایشود، منظومه ( مشاهده می11تا    9های )طور که در شکل همان
استار به سبب اینکه دارای شیب مداری نزدیک قطبی  واکر  با پیکر بندی  

مقادیر   دارای  هزینه  GDOPهستند،  در  به  بیشتری  نسبت  برابر  های 
به واکر  با پیکربندی    یهایومهظمن این  ایندلتا دارند.  است که در  دلیل 

ها بیشتر و در های جغرافیایی بالاتر )نزدیک قطب( تعداد ماهوارهعرض 
های کمتری وجود  استوا تعداد ماهواره  به  های جغرافیایی نزدیکعرض 

طق نزدیک قطب برای ادارد. پس این نوع پیکربندی جهت استفاده در من
   ناوبری مناسب هستند.

 
کیلومتری با پیکربندی واکر    500های ناوبری لئو در ارتفاع  بهینه منظومه  -9شکل  

 . و تابع هزینه ترکیبی استار

Fig. 9. Optimum LEO navigation constellations at 500 km 

altitude with Walker Star configuration and the combined cost 

function. 

 

کیلومتری با پیکربندی واکر    700های ناوبری لئو در ارتفاع  بهینه منظومه  -10شکل  

 . و تابع هزینه ترکیبی استار

Fig. 10. Optimum LEO navigation constellations at 700 km 

altitude with Walker Star configuration and the combined cost 

function. 
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کیلومتری با پیکربندی  1200های ناوبری لئو در ارتفاع بهینه منظومه -11شکل 

 . و تابع هزینه ترکیبی واکر استار

Fig. 11. Optimum LEO navigation constellations at 1200 km 

altitude with Walker Star configuration and the combined cost 

function. 

( می   نیز  (12شکل  منظومهنشان  که  واکر  دهد  پیکربندی  با  های 
با   مناطق  در  قطب(،  )نزدیک  مداری صفحات  به شیب  توجه  با  استار 

استوا دارای   به  بیشتری هستند. در    GDOPعرض جغرافیایی نزدیک 
جهت استفاده از خدمات ناوبری در نتیجه برای ساخت یک منظومه به 

های جغرافیایی نزدیک به استوا بهتر است که از پیکربندی واکر عرض 
به در  دلتا  ناوبری  هدف  وقتی  اما  شود.  استفاده  هزینه  کاهش  جهت 
های واکر استار این های جغرافیایی نزدیک قطب باشد، منظومهعرض 

 دهند.اندازی کمتری ارائه می خدمات را با هزینه راه 

 
در  استار با عرض جغرافیایی برای یک منظومه واکر  GDOPتغییرات  -12شکل 

 . ماهواره 120کیلومتری با  1200ارتفاع  

Fig. 12. GDOP variations with latitude for a Walker Star 

constellation at an altitude of 1200 km with 120 satellites. 

ها با افزایش تعداد کل ماهواره   GDOP( میزان تغییرات  13شکل ) 
گردد که با افزایش تعداد دهد. با توجه به شکل مشاهده می را نشان می 

مقادیر  ماهواره  می   GDOPها  به   د.ن یاب کاهش  این  افزایش که  سبب 
بینند. هایی است که در هر لحظه یک نقطه از زمین را می تعداد ماهواره 

ای رابطه مستقیمی ه همچنین با توجه به اینکه هزینه منظومه ماهوار 

ماهواره  تعداد  تعداد با  افزایش  با  پس  دارد،  منظومه  درون  های 
می ماهواره  افزایش  نیز  ساخت  هزینه  ) ها  شکل  در  یک 14یابد.   )

تعداد صفحات   با  ماهواره 12منظومه  تعداد  و   14  ها در یک صفحه، 
بهینه شده   1200ارتفاع ثابت   با پیکربندی واکر دلتا  است. کیلومتری 
می  مقادیر  مشاهده  مداری  با کاهش شیب  که  کاهش   GDOPشود 

به می  بهینه طوری یابند  منظومه، که  این  برای  مداری  شیب  ترین 
 باشند.درجه می   64تا   62های مداری در محدوده  شیب 

 
 . GDOPها با تغییرات مقایسه تعداد ماهواره -13شکل 

Fig. 13. Comparing the number of satellites with GDOP 

changes. 

 

 GDOP. تغییرات شیب مداری صفحات با تغییرات -14شکل 

Fig. 14. Changes in the orbital inclination of the plane with 

changes in GDOP. 

ها  تعداد صفحات مداری و تعداد ماهواره(  16( و شکل )15در شکل )
بهینه   ، در یک صفحه مداری برای یک منظومه واکر دلتا در ارتفاع ثابت
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)شده به شکل  توجه  با  مشاهده می15است.  این  (  افزایش  با  که  شود 
مقادیر   قابل مشاهده یابد. همان کاهش می  GDOPپارامترها   طور که 

های ثابت در یک  ماهواره   است با افزایش تعداد صفحات مداری، با تعداد
کاهش    GDOPکیلومتری، مقادیر    1200صفحه و همچنین ارتفاع ثابت  

( چند منظومه با تعداد صفحات ثابت  16یابند. از طرف دیگر شکل )می
دهد، با توجه  کیلومتری را نشان می 1200در ارتفاع ، صفحه مداری 13

ها در هر صفحه  توان دریافت که با افزایش تعداد ماهوارهبه این شکل می 
 گردد.ومه دچار کاهش محسوسی می ظکل من GDOPمداری، 

 
 . GDOPبا تغییرات  مداری مقایسه تعداد صفحات -15شکل 

Fig. 15. Comparison of orbital plane number with GDOP 

changes. 

 
 . GDOPها در هر صفحه با تغییرات تغییرات تعداد ماهواره -16شکل 

Fig. 16. Changes in the number of satellites per plane with 

changes in GDOP. 

شد  همان ذکر  که  هزینه  برایطور  سناریوتخمین  سه  پرتاب    ی های 
 است: مختلف در نظر گرفته شده 

ها با شود و تمام ماهواره یک پرتابگر با معیار وزنی انتخاب می  (1
شود که پرتابگر در همه  شوند. فرض میآن پرتابگر، پرتاب می 

 های مداری توانایی پرتاب دارد.شیب 

با  ماهواره (2 هزینه  4ها  کم  که  پرتاب  پرتابگری  هستند  تر 

،  Falcon9 ،Long March 3B ،Long March 5)گردند. می

Long March 4B) 

پرتاب ماهواره (3 دارد،  کمتری  هزینه  که  خاص  پرتابگری  با  ها 

 ( Falcon9)شوند.  می

بهینه  ناوبری  ثابت    منظومه  ارتفاع  با    ، کیلومتری   1200در 
تئوری  این  از  از هرکدام  طراحی شده استفاده  به  ها  توجه  با  است. 

) شکل  به 19تا    17های  می (  ماهواره نظر  تمام  اگر  که  با  رسد  ها 
اندازی کاهش  پرتاب شوند هزینه راه   9استفاده از پرتابگر فالکون  

شبیه   خواهد  به  توجه  با  همچنین  گرفته  سازی یافت.  انجام  های 
مشاهده شد که هزینه پرتاب حدود یک سوم از هزینه کل پروژه  

 دهد. خود اختصاص می را به 

 

 . و تابع هزینه ترکیبی 1سناریو پرتاب های ناوبری لئو با بهینه منظومه -17شکل 

Fig. 17. Optimum LEO navigation constellations with Launch 

Scenario 1 and the combined cost function. 
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 . و تابع هزینه ترکیبی 2سناریو پرتاب های ناوبری لئو با بهینه منظومه -18شکل 

Fig. 18. Optimum LEO navigation constellations with Launch 

Scenario 2 and the combined cost function. 

 
 . و تابع هزینه ترکیبی 3سناریو پرتاب های ناوبری لئو با بهینه منظومه -19شکل 

Fig. 19. Optimum LEO navigation constellations with Launch 

Scenario 3 and the combined cost function . 

 گیرینتیجه

شبیه و  طراحی  هدف  با  پژوهش  بهینهاین  مدل  یک  سازی سازی 
نرم  از  استفاده  با  ذرات،  ازدحام  الگوریتم  بر  مبتنی   افزارهایچندهدفه 

و   طراحی   انجام  STKمتلب  ارائه  هدف،  برای  شد.  بهینه  های 
ای از  های ناوبری با پوشش جهانی بود. پس از تولید مجموعه منظومه

و هزینه سیستم تحلیل شد. نتایج   GDOP ای میانها، مصالحهپاسخ
های عملیاتی واقعی نشان دادند که مدل پیشنهادی با طراحی منظومه

عنوان یک ابزار طراحی چندهدفه قادر است  خوانی دارد. این مدل به هم

آنگزینه بررسی  که  کند  ارزیابی  را  بههایی  ممکن ها  دستی  صورت 
های مختلف  های بهینه در ارتفاعات و پیکربندینیست. همچنین، پاسخ

 :اند ازتحلیل و ارزیابی شدند. برخی از نتایج کلیدی این پژوهش عبارت

مقایسه با منظومه گلوناس نشان داد که مدل پیشنهادی این   •
با منظومه  پژوهش  به  این  دارد؛  بالایی  که گونه همخوانی  ای 

عنوان یک طراحی بهینه  گلوناس در بخش مقعر جبهه پارتو به 
آن در   GDOP و هزینه ظاهر شده و مقادیر GDOP از نظر
آمده از مدل   دستهای مختلف جغرافیایی نیز با نتایج بهعرض 

 . تطابق دارد

های واکر  سازی در ارتفاعات مختلف لئو با پیکربندی نتایج شبیه •
دلتا و واکر استار نشان داد که مدل پیشنهادی قابلیت بالایی در 

منظومه  دارد. طراحی  واکر  مختلف  ساختارهای  با  هایی 
تعداد   کاهش  و  ارتفاع  افزایش  با  که  شد  مشخص  همچنین، 

یک  هاماهواره راه GDOP در  هزینه  کاهش  ثابت،  اندازی 
که هزینه پرتاب و جرم ماهواره ثابت  شرط آن یابد؛ البته به می

های  روزرسانی بر اساس داده ه شود. این مدل با امکان ب  فرض
مدلدقیق به  توسعه  پتانسیل  واقعیتر،  از  های  داراست.  را  تر 

خوبی  های دلتا و استار بهسوی دیگر، تفاوت عملکرد پیکربندی 
تواند در انتخاب پیکربندی بهینه  است، که می نمایش داده شده

ای، نقش مؤثری متناسب با اهداف خاص، مانند پوشش منطقه 
 .ایفا کند

های با توجه به نقش کلیدی هزینه پرتاب در طراحی منظومه  •
راهماهواره از  یکی  مناسب  پرتابگر  انتخاب  مؤثر ای،  کارهای 

اندازی است. در این پژوهش، با بررسی  برای کاهش هزینه راه
پرتاب، تلاش   اجرای چندین سناریوی  و  پرتابگرهای مختلف 

ترین گزینه انتخاب شود. البته فرآیند انتخاب  شده است بهینه 
به  عوامل متعددی مانند صفحه مداری، وزن محموله،  پرتابگر 

بین  طبیعیالمللیملاحظات  فرکانس  رادیویی،  ارتباطات    ...و  ، 
 .وابسته است

 انه یگراواقع   بیدر تقر  ییبالا   یی شده توانا  که مدل ارائهیدر حال •
شاخص   نهیهز محدود  یدی کل  یهاو  دارد،   ی هاتیمنظومه 

در    دیبانیز    افزارینرم  یهابه داده   یو وابستگ  اتیمرتبط با فرض
پژوهش در  شود.  گرفته  با    توانی م  ،یآت  یهانظر  را  مدل 

  یاعتبارسنج  نیگزیجا  یافزارهانرم  ایو    شتریب  یواقع  یهاداده
 تر گردد.کرد تا دامنه کاربرد آن گسترده

 تعارض منافع

 .است یچگونه تعارض منافع توسط نویسندگان بیان نشدهه
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