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This article presents a method for enhancing the accuracy of the 

initial alignment process of inertial navigation systems with a 

stabilized platform using state feedback control in flight mode. 

In the proposed method, a state feedback controller is designed 

utilizing stable platform deviation angles and sensor errors 

extracted via a Kalman filter. By verifying the system's 

observability and incorporating suitable flight maneuvers, the 

navigation error propagation equations are expressed as a time-

invariant system, enabling the estimation of sensor angles and 

errors during the alignment phase. This lays the groundwork for 

state feedback design. Subsequently, considering the stable 

platform's motion equations and applying the principle of 

separation of observer and controller design, a state feedback 

controller is developed. Finally, simulation results demonstrate 

that the proposed method improves the accuracy of the 

alignment process and, consequently, enhances navigation 

accuracy compared to the conventional output feedback 

method.  
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ص  ت  تراز  ب  ا لیه سیستم ن  بر  ا  رس  ب  صفحه پ  دا  د  م د پر از به

  یز ک  از طر ق  یدبک ح لت 

 *پورعلی ظهیری سید 

 ، کاشان، ایران دانشگاه کاشان وتر،یبرق و کامپ یدانشکده مهندساستادیار، 

 

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1402خرداد   11دریافت 
 1402مرداد   22بازنگری 
 1402شهریور  7پذیرش 

 1402شهریور  7انتشار اولین 
 

 های كلیدی: واژه

 ترازیابی اولیه  

 های ناوبری سیستم

 پایدار  ة  صفح

 تخمین  

 فیدبک حالت 
 

 
  یروش   دار، ی با صفحه پا   ی نرس ی ا   ی ناوبر   های ستم ی اولیه س   ی اب ی افزایش دقت فرایند تراز منظور  به 

ف  کنترل  طریق  کنترل   دبک ی از  شده،  ارائه  روش  در  است.  شده  ارائه  پرواز  مود  در  کننده  حالت 

سنسورها که به کمک فیلتر    ی پایدار و خطا حالت، با استفاده از زوایای انحراف صفحه    دبک ی ف 

می   کالمن  طراح استخراج  برا   ی شود،  است.  ا   ی شده  بررس   ن ی انجام  ضمن    ت ی وضع   ی کار، 

ب   ی پرواز   مانورهای   کردن با اضافه   ستم، ی س   ی ر پذی مشاهده  انتشار خطا   ان ی مناسب و    ی معادلات 

سنسورها در    ی و خطاها   ا ی زوا   ن ی ثابت با زمان، امکان تخم   ای تکه   ستم ی س   ک ی به فرم    ، ی ناوبر 

با در نظر    دبک ی ف   ی طراح   ی برا   نه ی شده و زم   سر ی م   ی اب ی فاز تراز  حالت فراهم شده است. سپس 

  کننده، و کنترل  تگر ی رؤ  ی طراح   ی ر ی و استفاده از اصل جداپذ  دار ی گرفتن معادلات حرکت صفحه پا 

نتا   ی حالت طراح   دبک فی   کننده کنترل   ک ی  انتها،    ،ی شنهاد ی روش پ   سازی ه ی شب   ج ی شده است. در 

فرا   ش ی افزا   انگر ی ب  افزا   تبع به و    ی اب ی راز ت   ند ی دقت  ناوبر   ش ی آن  متداول    ، ی دقت  به روش  نسبت 

 است.    ی خروج   دبک ی ف 
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 3 / ... صورت فیزیکیاینرسی با صفحه پایدار در مود پرواز به ترازیابی اولیه سیستم ناوبری  

 علوم و فناوری فضایی                              
 1شمارة ، 17دورة ، 1403 سال 

 تصارات علائم و اخ

 𝒃𝟏 اول  سنجشتاببایاس 

 𝒃𝟐 دوم  سنجشتاببایاس 

 𝒃𝟑 سنج سوم بایاس شتاب

 𝒅𝟏 دریفت ژیروسکوپ اول 

 𝒅𝟐 دریفت ژیروسکوپ دوم 

 𝒅𝟑 دریفت ژیروسکوپ سوم 

 𝑾𝟏 سنسورها  زینو

 𝑾𝟐 سنسورها  اسیبا راتییتغ

 𝝉 خطا   ی همبستگ   بازه   س ی ماتر 

 𝝎 ن یزم دوران سرعت

 𝑭𝑫 عمودی شتاب ظاهری   مؤلفه 

 𝒁 بردار مشاهدات 

 𝒗 ای  ی ماهواره ناوبر   سرعت   محاسبه   ی خطا 

 𝑳 لتر ی ف   بهره 

 𝒗𝑵 سرعت یشمال  مؤلفه 

 𝒗𝑬 مؤلفه شرقی سرعت 

 𝒗𝑫 مؤلفه عمودی سرعت

 𝝋𝑵 صفحه مؤلفه اول انحراف 

 𝝋𝑬 مؤلفه دوم انحراف صفحه 

 𝝋𝑫 مؤلفه سوم انحراف صفحه 

 𝑳 یی ایطول جغراف

 𝝀 عرض جغرافیایی 

 𝑭𝑵 ی شتاب ظاهر  یشمال  مؤلفه 

 𝑭𝑬 شمالی شتاب ظاهری  مؤلفه 

 مقدمه  

های ناوبری اینرسی، به میزان زیادی به کیفیت دقت ناوبری در سیستم 
)تنظیم( اولیه بستگی دارد. فرایند ترازیابی اولیه به معنای فرایند ترازیابی  

تعیین زوایای اولیه سمت و تراز سنسورهای اینرسی وسیله مورد نظر نسبت 
منطبق  یا  تحلیلی(  )ترازیابی  دیگر  دستگاه  مختصات به  دستگاه  سازی 

یابی فیزیکی(، از موضوعات مهم در ز سنسورها بر یک دستگاه مرجع )ترا
های مختلفی را به خود اختصاص داده ناوبری است که پژوهش مبحث  

تحلیلی در سیستم  ترازیابی  بدنه  است.  به  ناوبری متصل  و   [ 3- 1] های 
که ترازیابی فیزیکی  قابل استفاده است در حالی   [ 5  ، 4] دارای صفحه پایدار  

. ترازیابی  [ 8-6] رود  های ناوبری با صفحه پایدار به کار  تواند در سیستم می 
فیزیکی اگرچه نسبت به نوع تحلیلی به دلیل نیاز به طراحی یک سیستم 

تر است، ولی در عوض در فاز ناوبری با حذف یکی از عوامل  کنترل، پیچیده 
 شود.  ایجاد خطا، به بهبود دقت ناوبری منجر می 

می  به شرایط  بسته  ترازیابی،  هر فرایند  در   دو مد ساکن   تواند 
انجام شود. در حالت سکون، در سیستم   [13  ،12]و متحرک    [9-11]

ها و در  سنج ها و شتابناوبری بدون صفحه پایدار از خروجی ژیروسکوپ 
منظور ها به سیستم ناوبری اینرسی با صفحه پایدار از خروجی شتاب سنج 

می   رازیابیت استفاده  تاولیه  انجام  برای  حرکت،    رازیابی شود.  حال  در 
ضمن استفاده از اطلاعات سنسورهای اینرسی، اطلاعات یک سیستم  

   .[ 14]باشد تواند مفید نیز می GPSکمک ناوبری مانند 
سیستم با  در  فیزیکی  ترازیابی  پایدار،  صفحه  با  ناوبری  های 

که تحقیات انجام    [8]افتد  میراسازی زوایای انحراف صفحه اتفاق می
. در  [ 16  ،15]   خصوص در مد پرواز محدود استشده در این حوزه به 

های محاسبه شده سیستم یک نمونه از این تحقیقات از تفاضل سرعت
ناوبری برای استخراج سیگنال   ناوبری اینرسی و خروجی سیستم کمک

کنترلی و تصحیح زوایای انحراف صفحه پایدار استفاده شده است. البته  
ها از فیلتر برای کاهش اثر نویز و خطای سنسورها، این تفاضل سرعت

کالمن عبور داده شده و از تخمین آن توسط فیلتر کالمن برای ساخت 
است   شده  استفاده  کنترل  نمونه   [15] سیگنال  محاسبه  در  دیگر،  ای 

شتاب خروجی  فیلتراسیون  طریق  از  مستقیماً  کنترلی،  ها  سنجسیگنال 
است   به [16]انجام گرفته  مقاله  این  ترازیابی  . در  بهبود کیفیت  منظور 

های دیگر فرایند ترازیابی نیز در ساخت سیگنال کنترل فیزیکی، از حالت
تر، با تخمین خطای سنسورها و زوایای  شود. به بیان دقیقاستفاده می

انحراف صفحه پایدار، ورودی کنترل مناسب برای اعمال به گشتاورساز 
منظور دوران صفحه پایدار و جبران فیزیکی انحراف آن  ها بهژیروسکوپ 

پذیری این سیستم شود. برای انجام این کار، بررسی رؤیتاستخراج می 
می پیدا  مشاهده[18  ،17]کند  ضرورت  تحلیل  نتایج  معادلات  .  پذیری 

انتشار خطای ناوبری در مد پرواز بیانگر این موضوع است که در یک  
طور  به های سیستم را  توان حالتمانور مشخص، فارغ از نوع مانور، نمی

طراحی   در  اصلی  چالش  لذا  و  کرد  استخراج  مشاهدات  از  کامل 
پذیری کامل  ننده فیدبک حالت برای این سیستم، عدم مشاهدهک کنترل

 متغیرهای حالت است. 
که مربوط    [19]  برای عبور از این چالش، در این مقاله به کمک

ای ثابت با زمان است، نشان های تکهپذیری سیستم به تحلیل مشاهده



 
 / 4 پور ی ر ی ظه   ی عل د ی س  

 علوم و فناوری فضایی
  1 شمارة،  17دورة ، 1403سال 

، ترکیبی از مانورهای پروازی استفاده  رازیابیایم که اگر در فرایند تداده
طور کامل  ها، به شود، معادلات انتشار خطا با مشاهدات خطای سرعت

 شود.  پذیر شده و زمینه برای طراحی فیدبک حالت فراهم میرؤیت
گفته شد، نقاط قوت پژوهش جاری در قیاس با    آنچهبا توجه به  

 شوند: صورت خلاصه زیر بیان می گذشته به 

ترازیابی فیزیکی سیستم ناوبری اینرسی در مد پرواز انجام شده    -1
است که در مقایسه با تنظیم تحلیلی، منجر به حذف یک عامل ایجاد 
ناوبری   یعنی  ترازیابی،  از  بعد  فاز  در  محاسباتی  حجم  کاهش  و  خطا 

 شود. می

فیزیکی در مود پرواز، در قیاس با معدود صورت  به   دقت ترازیابی  -2
 تحقیقات گذشته در این حوزه بالاتر است. 

امکان تخمین  مانورهای مناسبی پیشنهاد شده که از طریق آن    -3
 وجود آید.زوایای انحراف صفحه پایدار و خطای سنسورها به 

 : از عبارت است های این مقاله بندی، نوآوریدر یک جمع

پذیر شدن ها جهت رؤیتتلفیق چند مانور و تعیین نوع و تعداد آن  -1
 کامل خطاهای الگوریتم ناوبری اینرسی

کنترل  -2 کنترل طراحی  سیگنال  معرفی  با  حالت  فیدک  کننده 
هدف   با  طراحی،  در  موجود  آزادی  درجات  از  استفاده  مجازی، 

سازی سیستم کنترل با استفاده سادهشدن سیستم کنترل و  ساده
 از قضیه دایره گرشگورین 

صورت است که در بخش دوم، مدل خطای    نیبه اپیکربندی مقاله  
مناسبی برای سیستم ناوبری اینرسی با صفحه پایدار در مود پرواز ارائه 

مشاهدهمی سوم،  بخش  در  و  در  شود  اولیه  ترازیابی  فرایند  پذیری 
گیرد. در بخش چهارم طراحی  مانورهای مختلف مورد ارزیابی قرار می

کننده فیدبک حالت برای جبران انحراف صفحه پایدار انجام شده  کنترل
سازی این طراحی در بخش پنجم ارائه شده است. سرانجام و نتایج شبیه 

 ان شده است. گیری پژوهش جاری بیدر بخش پایانی نتیجه

 مدل خطای سیستم ناوبری در مد پرواز

منظور بررسی کیفیت فرایند ترازیابی فیزیکی اولیه در مود پرواز، مدل به 
مرجع   از  آن  متداول  نمونه  که  است  نیاز  مورد  مناسبی  ، [ 20] خطای 
عنوان  استخراج شده است. در این مدل، دستگاه مختصات جغرافیایی به 

افزوده شده   INSشود. مدل خطای  دستگاه مرجع تعریف می  با خطای 
 شود:صورت زیر بیان می متغیر حالت به   12سنسورها توسط  

 (1) 𝑥̇ = 𝐴𝑥 + 𝑊 

 در رابطه فوق 

(2 ) 𝑥 =

[
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
𝑣𝑁

𝑣𝐸

𝑣𝐷

𝜑𝑁

𝜑𝐸

𝜑𝐷

𝑏1

𝑏2

𝑏3

𝑑1

𝑑2

𝑑3 ]
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

های سرعت خطای ناوبری  به ترتیب مؤلفه  𝑣𝐷و    𝑣𝑁    ،𝑣𝐸که در آن  
به ترتیب   𝜑𝐷و   𝜑𝑁  ،𝜑𝐸اینرسی در راستای شمالی، شرقی و عمودی، 

های انحراف صفحه پایدار نسبت به دستگاه مختصات جغرافیایی،  مؤلفه
𝑏1    ،𝑏2    و𝑏3  های سه محور،  سنجبه ترتیب بایاس شتاب𝑑1    ،𝑑2   و

𝑑3  های سه محور و  به ترتیب دریفت ژیروسکوپ𝑊 = [
𝑊1(6×1)

𝑊2(6×1)
]  

نویز سنسورها    𝑊1سفید، معرف نویز فرایند است.    بردار تصادفی نویز 
 مربوط به تغییرات بایاس سنسورهاست.   𝑊2و  

در شکل دقیق    INSاست که معادلات انتشار خطای    به ذکرلازم  
اول    یرخطیغخود   مرتبه  تقریب  از  توابع،  تیلور  بسط  در  اگر  هستند. 

 استفاده شود، مدل خطا در شکل تقریبی خود، خطی خواهد بود. 
 صورت زیر است: به  𝐴(، ماتریس  1در رابطه )

(3 ) 𝐴 = [

𝛺̃ 𝐹 𝐼 0
0 𝛺 0 𝐼
0 0 0 0
0 0 0 0

] 

بنامیم، با   𝑒ها را  اگر بردار بایاس سنسورها و دریفت ژیروسکوپ
 توجه به مدل انتشار خطا داریم:

𝑒̇ = 𝑊2 
ژیروسکوپ دریفت  و  سنسورها  بایاس  اینکه  معمولاً توضیح  ها، 
صورت زیر  یک فرایند تصادفی با فرکانس کوچک )تغییرات آهسته( به 

 شود: در نظر گرفته می 

𝑒̇ = 𝜏−1𝑒 + 𝑊2 

نویز سفید    𝑊2بازه زمانی همبستگی خطا و  ماتریس قطری    𝜏که در آن  
 است.  

طور کلی به دلیل روند کند تغییرات بایاس سنسورها و دریفت  به 
(. هیصد ثانبزرگ است )حدود چند    𝜏های ماتریس  ها، درایهژیروسکوپ 

با توجه به کوتاه بودن فاز ترازیابی )حدود چند ده ثانیه(، در این مقاله،  
 نهایت در نظر گرفته شده است و لذا: ها بیمقادیر درایه

𝑒̇ = 𝑊2 
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 صورت زیر است: به   Ω̃، زیر ماتریس پادمتقارن  𝐴در ماتریس حالت  

(4 ) Ω̃ = [

0 Ω̃𝐷 −Ω̃𝐸

−Ω̃𝐷 0 Ω̃𝑁

Ω̃𝐸 −Ω̃𝑁 0

] 

 :که در آن
Ω̃𝐸 = −(2𝜔 + 𝜆̇)𝑠𝑖𝑛𝐿 
Ω̃𝑁 = (2𝜔 + 𝜆̇)𝑐𝑜𝑠𝐿 

(5 ) Ω̃𝐷 = −𝐿̇ 

عرض  ترتیب طول و  به   𝐿و    𝜆سرعت دوران زمین و    𝜔(،  5در رابطه )
 باشند. جغرافیایی وسیله پرنده می

حالت   ماتریس  پادمتقارن  𝐴در  ماتریس  زیر   ،Ω   تعریف  به زیر  صورت 
 شود: می

(6 ) Ω = [

0 Ω𝐷 −Ω𝐸

−Ω𝐷 0 Ω𝑁

Ω𝐸 −Ω𝑁 0
] 

 :که در آن

(7 ) 

Ω𝐷 = −(𝜔 + 𝜆̇)𝑠𝑖𝑛𝐿 

Ω𝑁 = (𝜔 + 𝜆̇)𝑐𝑜𝑠𝐿 

Ω𝐷 = −𝐿̇ 

 :صورت زیر استبه  𝐹و سرانجام ماتریس  

(8 ) 𝐹 = [

0 −𝐹𝐷 𝐹𝐸

𝐹𝐷 0 −𝐹𝑁

−𝐹𝐸 𝐹𝑁 0
] 

آن   شرقی و عمودی شتابمؤلفه  𝐹𝐷و    𝐹𝑁  ،𝐹𝐸که در   های شمالی، 
 وسیله پرنده است.  ظاهری

در اینجا، مشاهدات، تفاضل سه مؤلفه سرعت محاسبه شده توسط  
الگوریتم ناوبری اینرسی و سرعت محاسبه شده توسط سیستم کمک  

ناوبری   سیستم  اینجا  )در  دیگر،  ماهوارهناوبری  بیان  به  است.  ای( 
( هستند. 1مشاهدات، مرتبط با سه متغیر حالت اول، در مدل خطای )

 توان نوشت: بنایراین می

(9 ) 𝑍 = 𝐶𝑥 + 𝑣 

(10 ) 𝐶 = [𝐼 0] 

3ماتریس صفر با ابعاد    0ماتریس واحد مرتبه سه و    𝐼که در آن   × 9 
بردار خطای محاسبه    𝑣بردار مشاهدات است و    𝑍(،  9است. در رابطه )

 ای است.  سرعت در سیستم ناوبری ماهواره

 پذیری فرایند توجیه اولیه تحلیل مشاهده 

ت برای  پیشنهادی  پروازی    رازیابی مانورهای  مد  در  ناوبری  سیستم 
 صورت یک یا تلفیقی از موارد زیر باشد: تواند به می
در   𝐹( مانور در یک ارتفاع مشخص با سرعت ثابت که زیر ماتریس  1

 صورت زیر است: آن به 

(11 ) 𝐹 = [
0 𝑔 0

−𝑔 0 0
0 0 0

] 

 𝐹𝑁( مانور در یک ارتفاع مشخص و دارای شتاب شمالی 2

(12 ) 𝐹 = [

0 𝑔 0
−𝑔 0 −𝐹𝑁

0 𝐹𝑁 0
] 

 𝐹𝐸( مانور در یک ارتفاع مشخص و دارای شتاب شرقی  3

(13 ) 𝐹 = [

0 𝑔 𝐹𝐸

−𝑔 0 0
−𝐹𝐸 0 0

] 

( مانور در یک ارتفاع مشخص و دارای شتاب افقی )شتاب شمالی و  4
 شرقی ثابت( 

(14 ) 𝐹 = [

0 𝑔 𝐹𝐸

−𝑔 0 −𝐹𝑁

−𝐹𝐸 𝐹𝑁 0
] 

 𝐹𝐷( مانور به سمت بالا با شتاب  5

(15 ) 𝐹 = [
0 −𝐹𝐷 0
𝐹𝐷 0 0
0 0 0

] 

از  با    تلفیقی  اولیه،  ترازیابی  فاز  در  اگر  فوق  روابط  به  توجه 
زیر   بعدی،  مانور  به  مانور  یک  از  شود،  استفاده  شده  ذکر  مانورهای 

تغییر کرده و به دلیل کوتاه بودن فرایند ترازیابی )در حدود   𝐹ماتریس
زیرماتریس سایر  ثانیه(،  ده  بودچند  خواهند  ثابت  تقریباً  بنابراها  ،  نی؛ 

به  حاصل،  تکهسیستم  سیستم  یک  قابل  صورت  زمان  با  ثابت  ای 
هایی در پذیری چنین سیستمسازی است که روش بررسی مشاهدهمدل

پذیری کامل این سیستم، کافی است  بیان شده است. برای رؤیت  [19]
 رتبه ماتریس زیر کامل باشد: 

(16 ) 𝑄𝑆 = [

𝑄1

𝑄2

…
𝑄𝑖

] 

ام( است. به  𝑖ام )مانور  𝑖پذیری تکه  معرف ماتریس رؤیت 𝑄𝑖که در آن،  
 : بیان دیگر
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(17 ) 𝑄𝑖

= [𝐶𝑇 (𝐶𝐴𝑖)
𝑇 (𝐶𝐴𝑖

2)𝑇 … (𝐶𝐴𝑖
11)𝑇] 

که صرفاً از یک مانور استفاده  گفته شد، در صورتی با توجه به آنچه  
شود، فارغ از نوع مانور، با یک سیستم خطی تغییرناپذیر با زمان مواجه  

پذیری آن ساده است. در این حالت خواهیم خواهیم بود که بررسی رؤیت
 : داشت

(18 ) 𝑄𝑆 = 𝑄1 ⟹ 𝑅𝑎𝑛𝑘(𝑄𝑠) = 9 

 نیست.پذیر کامل که بیانگر آن است که سیستم رؤیت
که از دو مانور اشاره شده در بالا استفاده شود، فارغ از  در صورتی

 : ها، خواهیم داشتنوع و اولویت استفاده از آن

(19 ) 
𝑄𝑆 = [

𝑄1

𝑄2
]

⟹ 𝑅𝑎𝑛𝑘(𝑄𝑠) = 11 

علی افزایش که  ماتریس  رغم  که  رؤیت  مرتبه  است  آن  بیانگر  پذیری، 
 پذیر کامل نیست. رؤیت ،سیستم

مانور اشاره شده در بالا استفاده شود، فارغ از  که از سه در صورتی
 ها، خواهیم داشت: نوع و اولویت استفاده از آن

(20 ) 
𝑄𝑆 = [

𝑄1

𝑄2

𝑄3

]

⟹ 𝑅𝑎𝑛𝑘(𝑄𝑠) = 12 

 پذیر کامل است.  که بیانگر آن است که سیستم رؤیت

(، 12(، ) 11در شرایط استفاده از سه مانور از مانورهای )   ن،ی بنابرا 
 (13 (  ،)14 ( و  آن 15(  انجام  اولویت  و  نوع  از  فارغ  تخمین (،  ها، 

سیستم  حالت  بایاس   خصوص به های  و  صفحه  انحراف  زوایای 
ژیروسکوپسنج شتاب  دریفت  و  مناسب ها  رؤیتگر  یک  توسط  ها 
ها پذیر است که در این مقاله از فیلتر کالمن برای تخمین حالت امکان 

این  از  با استفاده  به تخمین حالت  استفاده شده است. معادله مربوط 
 صورت زیر است:فیلتر به 

 (21) 𝑥̇̂ = 𝐴𝑥̂ + 𝐵𝑢 + 𝐿(𝑦 − 𝐶𝑥̂) 

 شود: صورت زیر محاسبه می بهره فیلتر است و به   𝐿در رابطه فوق 

(22 ) 𝐿 = 𝑃𝐶𝑇𝑅−1 

آن    یروزرسانبه ها بوده و قانون  ماتریس کوواریانس حالت  𝑃که در آن  
 صورت زیر است: به 

𝑑𝑃

𝑑𝑡
= 𝐴𝑃 + 𝑃𝐴𝑇 + 𝑄 − 𝑃𝐶𝑇𝑅−1𝐶𝑃                               

(23 )  𝑃(𝑡0) = 𝑃0 

( رابطه  )خطای   𝑄(،  23در  فرایند  نویز  کوواریانس  ماتریس 
اینرسی( و   نویز مشاهدات )خطای   𝑅سنسورهای  ماتریس کوواریانس 

 ناوبری( است.  سیستم کمک

 كننده فیدبک حالت طراحی كنترل 

، در این  [21]  کننده و رؤیتگربا توجه به اصل جداپذیری طراحی کنترل
کنترل طراحی  فرایند  به بخش  حالت  فیدبک  از کننده  جدای  صورت 

 شود. رؤیتگر تشریح می
که هدف فرایند ترازیابی اولیه، از بین بردن انحراف  با توجه به آن   

( 1است، با استفاده از رابطه )   𝑁𝐸𝐷صفحه پایدار نسبت به دستگاه مرجع  
  صورت زیر نوشت:  توان به پایدار را می معادلات خطای وضعیت صفحه  

(24 ) 𝜑̇ = Ωφ + 𝑑 

 که در آن

(25 ) 
φ = [𝜑𝑁 𝜑𝐸 𝜑𝐷]𝑇 
𝑑 = [𝑑1 𝑑2 𝑑3]

𝑇 

ژیروسکوپ گشتاورساز  از  اگر  صفحه  حال  کنترل  پایدار   برای 
 آید:صورت زیر در میخطا، به استفاده شود، معادلات 

(26 ) 𝜑̇ = Ωφ + 𝑑 + 𝑢 

ای )ورودی کنترل( صفحه پایدار  بردار فرمان سرعت زاویه  𝑢که در آن 
ها  ژیروسکوپنسبت به دستگاه جغرافیایی است که توسط گشتاورساز  

(  26رابطه ) شود.افزار بلوک ناوبری اعمال میمحور به سختحول سه
 صورت زیر قابل بازنویسی است: به 

(27 ) 𝜑̇ = Ωφ + 𝑢̃ 

 صورت زیر قابل بیان است: ورودی کنترل مجازی بوده و به   𝑢̃که در آن  

(28 ) 𝑢̃ = 𝑢 + 𝑑 

با توجه به وجود سه ورودی کنترلی برای کنترل زوایای صفحه،  
در قانون کنترل   𝐾درجه آزادی مناسبی برای انتخاب بهره فیدبک حالت  

𝑢̃ = −𝐾φ  وجود دارد. مثلاً با انتخاب 

(29 ) 

𝐾 = Ω + [

𝑘1 0 0
0 𝑘2 0
0 0 𝑘3

] 

     

= [

𝑘1 Ω𝐷 −Ω𝐸

−Ω𝐷 𝑘2 Ω𝑁

Ω𝐸 −Ω𝑁 𝑘3

] 

 بسته خواهیم داشت:   ها مقادیر مثبتی باشند، در سیستم حلقه   𝑘𝑖که در آن  
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𝜑̇ = Ωφ + 𝑢̃ = Ωφ − {Ω + [

𝑘1 0 0
0 𝑘2 0
0 0 𝑘3

]}φ 

(30 )    = − [

𝑘1 0 0
0 𝑘2 0
0 0 𝑘3

] φ 

خواهند بود  𝑘𝑖−  حلقه بسته به این معنا که مقادیر ویژه سیستم 
نشان می  انحراف صفحه که  بین   دهد  از  زمانی  از گذشت  بعد  پایدار 

کننده و با توجه به کوچک تر این کنترل سازی ساده رود. برای پیاده می 
کران بالایی برای اندازه   𝑚که  ، با فرض آنΩهای ماتریس  بودن درایه 

 :صورت باشد، با انتخاب بهره فیدبک حالت به   Ωهای درایه 

(31 ) 𝐾0 = [

𝑘1 0 0
0 𝑘2 0
0 0 𝑘3

] 

𝑘𝑖که در آن   ≫ 2𝑚بسته تقریباً همان  ، مقادیر ویژه سیستم حلقه𝑘𝑖 ها
 :داریم [22] خواهند بود، زیرا با استفاده از قضیه دایره گرشگورین

 (32 ) |𝜆𝑖(Ω − 𝐾0) + 𝑘𝑖| ≤ 2𝑚 

𝑘𝑖و با توجه به اینکه   ≫ 2𝑚 خواهیم داشت: 

(33 ) 𝜆𝑖(Ω − 𝐾0) ≈ −𝑘𝑖 

 ورودی کنترل اصلی عبارت است از:  ن،یبنابرا

(34 ) 𝑢 = 𝑢̃ − 𝑑 = −𝐾0φ − 𝑑 

پرواز در  بلوک دیاگرام روش ترازیابی فیزیکی پیشنهادی در مد  
 رسم شده است.  1شکل 

 
 .بلوک دیاگرام روش پیشنهادی -1شکل 

Fig. 1. Block diagram of the proposed method.  

 سازی شبیه

مانورهای  شبیه انجام  با  پرواز  مد  در  ترازیابی  برای   3و    2،  1سازی 

همین ترتیب گفته شده و هر یک به مدت اشاره شده در متن مقاله و به 

به   5 پارامترها  است. سایر  مقدار ثانیه صورت گرفته  زیر  دهی صورت 

 اند:شده 

𝐹𝑁 = 𝐹𝐸 = 0.05𝑔 

𝑃0 = 𝑑𝑖𝑎𝑔 {
10−6, 10−6, 10−6, 10−4, 10−4, 10−4,

10−6, 10−6, 10−6, 10−10, 10−10, 10−10} 

𝑄 = 𝑑𝑖𝑎𝑔 {
10−7, 10−7, 10−7, 10−17, 10−17, 10−17,

10−5, 10−5, 10−5, 10−13, 10−13, 10−13 } 

𝑅 = 𝑑𝑖𝑎𝑔{2 × 10−3, 2 × 10−3, 2 × 10−3} 

𝜔 = 15 °/ℎ       

𝜆 = 32°   ,    𝐿 = 53° 

در ضمن از تغییرات طول و عرض جغرافیایی با توجه به کوتاه  

ترازیابی، صرف  فاز  اینکه    ن ی همچن نظر شده است. بودن  به  با توجه 

𝑚 ≪  اند. در نظر گرفته شده   1ها برابر  𝑘𝑖، مقادیر  1

پرواز، که مبتنی بر فیدبک روش متداول ترازیابی فیزیکی در مود  

ها یعنی تفاضل سرعت خروجی است، صرفاً اطلاعات مربوط به سرعت 

محاسبه شده توسط الگوریتم ناوبری اینرسی و سرعت محاسبه شده 

استفاده  را برای ساخت سیگنال کنترل  ناوبری  توسط سیستم کمک 

کند و از سایر متغیرهای حالت مثلاً خطاهای محاسبه وضعیت و می 

گیرد. با توجه به اطلاعات ارزشمندی ها فیدبک نمی دریفت ژیروسکوپ 

که در این متغیرها وجود دارد، پیشنهاد پژوهش جاری این بوده است 

دهی سیگنال کنترل ها در شکل که بعد از تخمین این متغیرها از آن 

 استفاده شود.

ها سرعت سازی روش متداولی که با فیدبک از خطای  برای شبیه 

استفاده شده است.    ]15[کند از روابط و مقادیر مندرج در مرجع  کار می

، دو روش کنترل زوایای انحراف صفحه را در فرایند ترازیابی  2شکل  

دهد، روش  نشان می  2طور که نمودارهای شکل  کند. همانمقایسه می

مناسب سرعت  و  دقت  با  صفحه پیشنهادی  دستگاه تری  با  را  پایدار 

جغرافیایی منطبق کرده است. روش دیگر اگرچه انحراف صفحه نسبت 

(، در قیاس  2به افق را کمی کاهش داده )نمودارهای اول و دوم در شکل  
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طور که  با روش پیشنهادی دقت و سرعت کمتری دارد. در ضمن همان 

موفق   آزیموت صفحه  انحراف  در کاهش  دیگر  روش  است،  مشخص 

 (2عمل نکرده است. )نمودار سوم شکل  

پایدار را در افزایش اثر ترازیابی دقیق و سریع صفحه   آنکهبرای  

و  سرعت  خطای  به  مربوط  نمودارهای  دهیم،  نشان  ناوبری  دقت 

موقعیت )متناسب با طول و عرض جغرافیایی( الگوریتم ناوبری نیز در 

است.    4و    3های  شکل این شکل   طورهمان رسم شده  نشان که  ها 

تر صفحه پایدار سازی دقیقدهد، روش پیشنهادی به دلیل منطبق می 

خطای  ایجاد  عوامل  از  یکی  بردن  بین  از  و  جغرافیایی  دستگاه  به 

ناوبری، نسبت به روش متداول، خطای ناوبری کمتری را ثبت کرده 

 است.

  

 

به دستگاه جغرافیایی حول سه    - 2شکل   پایدار نسبت  انحراف صفحه  زوایای 

 .محور 

Fig. 2. Stabilized platform deviation angles with respect to the 

geographic coordinate system in three axes. 

 
 .خطای سرعت و موقعیت الگوریتم ناوبری اینرسی در کانال شمالی -3شکل 

Fig. 3. Velocity and position error of the inertial navigation 

algorithm in northern canal. 

 

. خطای سرعت و موقعیت الگوریتم ناوبری اینرسی در کانال شرقی -4شکل   

Fig. 4. Velocity and position error of the inertial navigation 

algorithm in eastern canal. 

گیرینتیجه  

به  مقاله  این  ترازیابی در سیستم در  افزایش دقت  ناوبری منظور  های 
برای  حالت  فیدبک  کنترل  از  پرواز  مود  در  پایدار  صفحه  با  اینرسی 
میراسازی زوایای انحراف صفحه پایدار استفاده شد. ورودی کنترلی بر 
زده  تخمین  کالمن  فیلتر  توسط  که  صفحه  زوایای  انحراف  مبنای 

شود، طراحی شد. قابلیت تخمین زوایای انحراف صفحه از طریق می 

Conventionalnl 

Proposed 

FiD 

Conventional

nl 

Proposed 

Conventionalnl 

Proposed 
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رؤیت  نظریه  از  استفاده  با  مناسب  تلفیقی  مانور  یک  پذیری ایجاد 
ای ثابت با زمان، تضمین شد. خطای ترازیابی در روش های تکه سیستم 

جای استفاده از که در ساخت ورودی کنترل بهارائه شده، به دلیل آن 
سرعت  صفحه خطای  انحراف  زوایای  از  دریفت ها،  و  پایدار 

به روش قبلی که مستقیماً خطای ژیروسکوپ  استفاده شد، نسبت  ها 
ناوبری اعمال می سرعت  بلوک  به گشتاورساز  را  و ها  بود  کرد، کمتر 

 طور محسوسی افزایش یافت. آن دقت ناوبری به   تبع به 
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ت سعه   ش ک لیبراسی ن ژا ر سک پ مبت   بر  ی تر ک لمن ت سعه    ته جهت  

 تخمین  ضعیت دقیق

 *امیر لبیبیان
 ، تهران، ایرانرانیا ییماهواره، پژوهشگاه فضا یهاپژوهشکده سامانه استادیار، 

 

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1402شهریور  1دریافت 
 1402مهر   12بازنگری 
 1402مهر   26پذیرش 

 1402مهر  26انتشار اولین 
 

 های كلیدی: واژه

 رو یژا ونیبراسیکال
 افتهیکالمن توسعه  لتریف

 ق یدق تیوضع نیتخم
 ونیبازخورد کواترن

 ی  سنجش یهاماهواره 
 

ماهواره   موفقیت  در  برای  روی  نشانه  و  پایداری  الزامات  حفظ  بالا،  مکانی  تفکیک  با  سنجشی  های 

عنوان یکی از سنسورهای  های بسیار دقیق به حیاتی است. بدین جهت، معمولاً از ژایروسکوپ   ت ی مأمور 

منظور جلوگیری از کاهش دقت تخمین وضعیت  شود. در این راستا، به اصلی تعیین وضعیت استفاده می 

های ژایروسکوپ باید در فواصل زمانی مناسبی کالیبره شوند. در این پژوهش، رویکرد مبتنی بر  داده 

بنابراین،   است.  گرفته  قرار  بررسی  مورد  ژایروسکوپ  کالیبراسیون  جهت  یافته  توسعه  کالمن  فیلتر 

بایاس  شامل  ژایرو  اصلی  پارامترهای  بردارنده  در  که  مدلی  عدم  نخست،  و  مقیاس  ضرایب  ها، 

هت تخمین  شود. در ادامه، الگوریتمی مبتنی بر فیلتر کالمن توسعه یافته ج هاست معرفی می همراستایی 

ارائه می  ژایرو  کواترنیون ضربی  پارامترهای  بر  مبتنی  یافته  توسعه  کالمن  فیلتر  از یک  سپس،  شود. 

داده به  می همراه  گرفته  بهره  وضعیت  تخمین  جهت  ستاره  سنسور  ارزیابی  های  برای  انتها  در  شود. 

ای مبتنی بر بازخورد کواترنیون طراحی و  کننده عملکرد کالیبراسیون در حلقه کنترل وضعیت، کنترل 

درجه بر ثانیه    0/ 005دست آمده از حلقه کنترل وضعیت، دقت پایداری  کار گرفته شده است. نتایج به ه ب 

با    یی ها ت ی مأمور دهد که بیانگر کارایی روش ارائه شده در  درجه را نشان می   0/ 15و دقت نشانه روی  

 الزامات کنترلی سختگیرانه است. 
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 و اختصارات   علائم

 A ماتریس دوران 

 F ماتریس حالت سیستم 

 H ماتریس حساسیت

 K بهره فیلتر 

 P ماتریس کوواریانس سیستم 

 Q ماتریس کوواریانس نویز فرآیند

 R گیری ماتریس کوواریانس نویز انداره 

 b بردار در دستگاه بدنی 

 q کواترنیون

 r بردار در دستگاه مرجع 

 s ضریب مقیاس

 v گیری نویز اندازه 

 w نویز فرآیند 

 y گیریاندازه بردار 

 β بایاس

 ω ایسرعت زاویه 

 مقدمه

اکثر  در  کلیدی  موضوعات  از  وضعیت  تعیین/تخمین  مسئله 
های طور خاص این مسئله در ماهواره های فضایی است. به ماموریت 

های ها ترکیب سنجشی از اهمیتی ویژه برخوردار است. در این ماهواره 
خورشید،  سنسور  مانند  وضعیت  تعیین  سنسورهای  از  متفاوتی 

به مغناطیس  ژایروسکوپ  و  ستاره  سنسور  شده سنج،  گرفته      اند کار 
جهت   . [ 1- 4]  نیاز  مورد  دقت  به  توجه  با  معمولاً  سنسورها  انتخاب 

می نشانه انجام  پایداری  حفظ  و  ماموریتروی  برای  با شود.  هایی 
الزامات نشانه  بالا، حفظ  روی و پایداری حیاتی است. تفکیک مکانی 

برای این منظور عموماً از سنسورهای تعیین وضعیت بسیار دقیق مانند 
ژایروسکوپ  و  ستاره  تکنولوژی سنسور  با  استفاده های  پیشرفته  های 

 .[5،  6] شود  می 
نیاز،  مورد  وضعیت  تخمین  دقت  مبنای  بر  دیگر،  سوی  از 

افزاری مورد استفاده قرار سازی نرم های متفاوتی جهت پیاده الگوریتم 

 
1. Extended Kalman Filter 
2. Unscented Kalman Filters 
3. Particle Filters 

یافتهگرفته  توسعه  کالمن  فیلتر  رایج EKF) 1اند.  از  فیلترهای (  ترین 
طور گسترده مورد استفاده غیرخطی است که در کاربردهای عملی به 

معادلات  یافته،  توسعه  کالمن  فیلتر  ساختار  در  است.  گرفته  قرار 
های شوند و حالت کار گرفته می غیرخطی وضعیت در فرایند تخمین به 

گیری های اندازهصورت بازگشتی با استفاده از داده تخمین زده شده به 
. نسخه دیگری از فیلتر کالمن توسعه یافته [7- 9] شوند  بروزرسانی می 

که بر مبنای خطای ضربی توسعه داده شده و از منظر محاسباتی ارتقا 
است، در مواردی  نیاز است یافته  بالا مورد  تخمین وضعیت  که دقت 

  2چنین، فیلترهای کالمن خنثی. هم [ 01،  11] کار گرفته شده است  به 
. که در دسته فیلترهای مبتنی [ 51، 61]  3ایو فیلترهای ذره [ 21- 41] 

می  قرار  غیرخطی  و  نمونه  در بر  وضعیت  تخمین  جهت  گیرند، 
گیری دارای مرتبه بالای غیرخطی که معادلات سیستم و اندازه مواردی 

 اند.کار گرفته شده بودن است به 
های سنجی روی و پایداری در ماهواره منظور حفظ دقت نشانه به 

ها به طریق مقتضی انجام شود. لازم است تا کالیبراسیون ژایروسکوپ 
می  منظور  این  روشبرای  از  فیلترینگ  توان  بر  مبتنی  یا [  17] های 

دسته   [18]ای  دسته  فرایند  از یک  پژوهش،  این  در  کرد.  ای استفاده 
هموارسازی بر  می   4مبتنی  یک استفاده  کالیبراسیون  جهت  شود. 

پارامتر بایاس به همراه یک ماتریس   3ژایروسکوپ سه محوره، عموماً  
پارامتر عدم همراستایی است   6ضریب مقیاس و    3که شامل    3× 3

می  گرفته  به [19] شود  بهره  بایاس  در .  ثابت  اختلاف  یک  عنوان 
نمی اندازه  ثابت  اختلاف  این  عمل  در  اما  است.  مطرح  و گیری  ماند 

مدل  تصادفی  فرایند  یک  با  می عموماً  بررسی، سازی  این  در  شود. 
متغییر حالت جهت تخمین وضعیت و پارامترهای   15ساختاری شامل  

داده  راستا،  این  در  است.  شده  داده  توسعه  ژایرو  های کالیبراسیون 
گیری در نظر گرفته شده و مورد استفاده عنوان اندازه سنسور ستاره به 

 گیرند.قرار می
در این مقاله، در ابتدا توسعه الگوریتم کالیبراسیون ژایرو مبتنی 
کالمن  فیلتر  ساختار  است. سپس،  آمده  یافته  توسعه  کالمن  فیلتر  بر 

( جهت تخمین وضعیت مورد مطالعه و MEKF)  5توسعه یافته ضربی  
داده  مبنای  بر  ادامه  قرار گرفته است. در  ژایروسکوپ و بررسی  های 

سازی کالیبراسیون ژایروسکوپ و سنسور ستاره، نتایج حاصل از پیاده 
تخمین وضعیت مورد تحلیل و بررسی قرار گرفته است. سپس، جهت 
طراحی  وضعیت،  کنترل  حلقه  در  کالیبراسیون  عملکرد  بررسی 

انتها کنترل  در  است.  شده  انجام  کواترنیون  بازخورد  بر  مبتنی  کننده 
 بندی کار ارائه شده است.گیری و جمع نتیجه

4. Smoothing 
5. Multiplicative Extended Kalman Filter  
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توسعه مدل كالیبراسیون ژایرو مبتنی بر فیلتر  

 كالمن توسعه یافته 

 : [ 19] شود  منظور کالیبراسیون ژایرو، ابتدا مدل زیر در نظر گرفته می به 

(1) ( )3

true true true

vI S   = + + +  

(2) true

u =  

آن   در  زاویه   trueکه  حقیقی،سرعت  زاویه     ای  ای سرعت 
شده،  اندازه حقیقی،    trueگیری  سفید    uو    vبایاس  نویزهای 

2به ترتیب     uو    vکوواریانس  گوسی با میانگین صفر هستند.  

3v I 
2و  

3u I   ،خواهد بود. همچنینtrueS   که شامل ضرایب مقیاس و عدم
 شود: صورت زیر تعریف میهمراستایی است به 

(3) 
1 1 2

1 2 3

2 3 3

true true true

U U

true true true true

L U

true true true

L L

s k k

S k s k

k k s

 
 

  
 
 

 

    ( رابطه  به 3در  حقیقی  بردارهای  صورت ( 

1 2 3, ,
T

true true true trues s s s     ،1 2 3, ,
T

true true true true

U U U Uk k k k       و

1 2 3, ,
T

true true true true

L L L Lk k k k     شوند. در نظر گرفته می 

trues  ،trueدینامیک   

Uk وtrue

Lk  صورت زیر خواهد بود:به 

(4) true

ss =  

(5) true

U Uk =  

(6) true

L Lk =  

2  و  

3U I   ، 2

3s I L  به ترتیب   U  و   ، s که در آن کوواریانس 

2  است. 

3L I  
 شود: صورت زیر در نظر گرفته می بردار حالت جهت کالیبراسیون ژایرو به   

(7) 
( ) ( ) ( )

( ) ( ) ( )

T T

T
T T T

U L

x t t t

s t k t k t

   

   

 

آن   در  شامل    که  پارامترها  دیگر  است.  وضعیت  خطای  بردار 
صورت ها، ضرایب مقیاس، خطاهای عدم همراستایی است که به بایاس

شوند. بنابراین،  تفاوت مقادیر حقیقی با مقادیر تخمین زده شده تعریف می
 صورت زیر خواهد بود:معادله سیستم به

(8) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )x t F t x t G t w t =  +  

)که در آن   )F t  صورت زیر است: به 

(9) 

( )

( ) ( )

( )

3

3 3 3 3

3 3 3 3

3 3 3 3

3 3 3 3

3 3 3 33 3

3 3 3 33 3

3 3 3 33 3

3 3 3 33 3

ˆˆ

0 0

0 0

0 0

0 0

ˆ ˆ ˆ

0 00

0 00

0 00

0 00

t I S

F t

diag U L



 

 

 

 

 

 

 

 

 

−  − −  

=





− − −








 

 خواهند بود:  صورت زیربه  L̂و  Ûدر رابطه فوق  

(10 ) 
2 2 3 3

3 3

ˆ ˆ 0

ˆˆ 0 0

0 0 0

U

   

 

 − −
 

= − 
 
  

 

(11 ) 1 1

1 1 2 2

0 0 0

ˆˆ 0 0

ˆ ˆ0

L  

   

 
 

= − 
 

− − 

 

)چنین، هم  )w t  و( )G t   که بیان کننده نویز فرایند و ماتریس

 شوند: صورت زیر در نظر گرفته می کوواریانس آن هستند، به 

 (12 ) 
( )

( ) ( ) ( ) ( ) ( )
T

T T T T T

v u s U L

w t

t t t t t    



  

 

 (13 ) ( )

( )3 3 3 3 3 3 3 3 3

3 3 3 3 3 3 3 3 3

3 3 3 3 3 3 3 3 3

3 3 3 3 3 3 3 3 3

3 3 3 3 3 3 3 3 3

ˆ 0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0

I S

I

G t I

I

I

   

   

   

   

   

 − −
 
 
 =
 
 
 
  

 

)ماتریس کوواریانس   )w t  شود:صورت زیر تعریف میبه 

(14 ) 
( )

2 2 2 2 2

3 3 3 3 3blkdiag v u s U L

Q t

I I I I I    



  

 

 ماتریس قطری بلوکی است.  blkdiagکه در آن 
بررسی از داده    این  اینکه در  های سنسور ستاره در با توجه به 
می جهت    ktزمان   استفاده  اندازه کالیبراسیون  بردار  گیری شود، 

 صورت زیر در نظر گرفته خواهد بود: به 

(15 ) ( ) ( )
k

true true

k k k k
t

y A q r v h x v = +  +
 
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(16 ) STR R=  

2  که در آن

3ST STR I= کوواریانس نویز سنسور ستارهv  .است 
صورت از سوی دیگر، بردار تخمین زده شده در دستگاه بدنی به 

 شود: زیر در نظر گرفته می 

(17 ) ( )ˆ ˆb A q r− −=  

های سنسور ستاره گیریاندازبنابراین، ماتریس حساسیت مرتبط با  
 صورت زیر خواهد بود: به 

(18 ) ( ) 3 12
ˆˆ 0k kH x b− −


  = 
  

 

 شود: ( استفاده می19جهت بروزرسانی بردار حالت از رابطه )

(19 ) ( )ˆ ˆ ˆ
k k k k k kx x K y h x+ − − = + −

 
 

آن   در  ˆکه  ˆˆ ˆˆ ˆ
T

T T T T T

k k k k Uk Lkx s k k  
 

)و     )ˆ
k kh x− 

صورت زیر بیان شده سنسور ستاره است که بهمشاهدات تخمین زده  
 شود: می

(20 ) ( ) ˆˆ
k kh x b− − =

 
 

حالت انتها،  بعدی در  مشاهده  زمان  برای  شده  بروزرسانی  های 

شوند. بنابراین، کواترنیون بروزرسانی شده انتشار یافته از  انتشار داده می 

 معادله زیر قابل محاسبه خواهد بود: 

(21 )  ( )1
ˆˆ ˆ

k k kq q− + +

+ =  

 که در آن

(22 ) 

( )

3

ˆ

1
ˆ ˆ ˆcos

2

1
ˆ ˆcos

2

k

k k k

T

k k

t I

t



  

 

+

+ + +

+ +

 =

  
  −    

  
  

−   
  

 

ˆ(  22در رابطه )
k   آید:دست میاز رابطه زیر به  +

(23 ) 

1
ˆ ˆsin

2
ˆ

ˆ

k k

k

k

t 




+ +

+

+

 
 

   

 شود: و در انتها جهت انتشار ماتریس کوواریانس از رابطه زیر استفاده می 

 
1. Multiplicative Quaternion Extended Kalman Filter 

(24 ) 
1

T T

k k k k k k kP P Q − +

+ =  +  

 که در آن

(25 ) ( )k nI t F t = +  

(26 ) T

kQ t GQG=   

 MQEKFتخمین وضعیت با استفاده از الگوریتم  

های کالیبره شده ژایرو، از یک فیلتر  جهت تخمین وضعیت و استفاده از داده 

( که ساختار آن  MQEKF)   1  کواترنیون ضربی کالمن توسعه یافته مبتنی بر  

 شود: آمده است بهره گرفته می   1در جدول  

 .[ 20]  وضعیت تخمین جهت  MQEKFساختار  -1جدول 

Table 1. MQEKF structure for state estimation [20]. 

Initialization 
( ) ( )

( )
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سازی الگوریتم كالیبراسیون ژایرو جهت  پیاده

 تخمین وضعیت 

این   پیاده در  تخمین  پژوهش، جهت  و  ژایرو  کالیبراسیون  الگوریتم  سازی 
ماهواره  تناوب  وضعیت،  دوره  با  می   94ای  گرفته  نظر  در  شود.  دقیقه 

مشخصات سنسورهای مورد استفاده در این ماهواره جهت تخمین وضعیت  
 آورده شده است:   2در جدول  

 .سنسورهای تخمین وضعیت مشخصات - 2جدول 

Table 2. Specification of the state estimation sensors. 

Sensor Parameter Value 

Gyroscope 

Angular random 

walk 
7 1/210 10 rad s−  

Rate random 

walk 
10 3/210 10 rad s−  

Star 

tracker 

Cross-boresight 
5 arcsecond 

(RMS) 

Around boresight 
55 arcsecond 

(RMS) 

جدول  هم مقادیر  ژایرو،  پارامترهای  تخمین  جهت   3چنین، 
 شوند: عنوان مشخصات نویز در نظر گرفته می به 

 .مشخصات نویز ژایرو -3جدول 

Table 3. Gyro noise properties. 

Parametr Value 

Initial covariance of 

gyro bias ( ) ( )
2 2

30.2 3600 180 I rad s 

Initial covariance of 

scale factor ( ) ( )
2 2

30.002 3 I rad 

Initial covariance of 

upper misalignment 

elements 
( ) ( )

2 2

30.002 3 I rad 

Initial covariance of 

lower misalignment 

elements 
( ) ( )

2 2

30.002 3 I rad 

سازی ( نتایج پیاده 3و    2با درنظرگرفتن مشخصات ژایرو )جداول  
 آمده است:  4تا  1های  کالیبراسیون ژایرو در شکل 

 

 .بایاس تخمین زده شده ژایرو -1شکل 

Fig. 1. Estimated gyro bias. 

 

 .ضرایب مقیاس تخمین زده شده ژایرو-2شکل 

Fig. 2. Estimated gyro scale factors.  

 

 .های بالایی ماتریس عدم همراستایی ژایروتخمین المان -3شکل 

Fig. 3. Estimation of upper entries of gyro misalignment matrix.   
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 .های پایینی ماتریس عدم همراستایی ژایروتخمین المان -4شکل 

Fig. 4. Estimation of lower entries of gyro misalignment matrix.   

مشخص است با در نظر گرفتن    4تا    1های  گونه که از شکل همان
صورت کاملا  عدم قطعیت اولیه در پارامترهای ژایرو، تخمین نهایی به 

های پایدار انجام شده است. از این رو کالیبراسیون ژایرو و استفاده از داده
 کالیبره شده در تخمین وضعیت با دقت بالا امکان پذیر است. 

های  پس از تخمین پارامترهای ژایرو و انجام کالیبراسیون، داده 
به  ژایروسکوپ  شده  داده کالیبره  جهت  همراه  ستاره  سنسور  های 

به  وضعیت  می تخمین  گرفته  رویکرد  کار  گرفتن  نظر  در  با  شوند. 
MQEKF    جدول در  آن  ساختار  از    1که  حاصل  نتایج  است،  آمده 

 صورت زیر است: تخمین وضعیت به 

 
 .3σ±خطای تخمین وضعیت در محدوده  -5شکل 

Fig. 5. State estimation error in the range of ±3σ. 

 
1. Real Time 

 

 .ایهای زاویهخطای تخمین سرعت -6شکل 

Fig. 6. Angular velocity estimation errors.  

مشخص است، نتایج حاصل از  6و  5های براساس آنچه از شکل 

چنین، تخمین وضعیت با دقتی  پایدار است. همفرایند فیلترینگ کاملا  

  005/0ای با دقتی بهتر از  های زاویه درجه و تخمین سرعت   1/0بهتر از  

درجه بر ثانیه انجام شده است. این نتایج دقت بالا در نشانه روی و حفظ  

می نشان  را  موفقیت پایداری  در  کلیدی  نقشی  خود  نوبه  به  که  دهد 

 ماموریت ماهواره خواهد داشت. 

 كننده به روش بازخورد كواترنیون طراحی كنترل 

های سنجشی بعضاً نیاز خواهد بود تا مانورهای وضعی با  در ماهواره 

تغییر زوایای بزرگ انجام شود. با توجه به انتخاب رویکرد مبتنی بر  

منظور مطالعه اثر کالیبراسیون  کواترنیون جهت تخمین وضعیت و به 

کنترل وضعیت، طراحی کنترل کننده به روش  ژایروسکوپ در حلقه  

می  انجام  کواترنیون  کنترل بازخورد  بنابراین،  بازخورد  شود.  کننده 

پیاده  برای  که  بلادرنگ حالت  کاربردهای  در  است    1سازی  مناسب 

 : [ 21] شود  صورت زیر در نظر گرفته می به 

(27 ) eu Kq C= − −  

)که در آن   )1 2 3, ,e e e eq q q q=    بردار کواترنیون خطای وضعیت و

کنترل ماتریس   Cو    Kهای  ماتریس  بهره  هستند.  های  کننده 
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وضعیت  کواترنیون  خطای  )های  )1 2 3 4, , ,e e e eq q q q    از استفاده  با 

مطلوب  کواترنیون  )های وضعیت  )1 2 3 4, , ,c c c cq q q q    کواترنیون و 

جاری   )وضعیت  )1 2 3 4, , ,q q q q   محاسبه  به قابل  زیر  صورت 

 خواهند بود: 

(28 ) 

 
1 4 3 2 1 1

2 3 4 1 2 2

3 2 1 4 3 3

4 1 2 3 4 4

e c c c c

e c c c c

e c c c c

e c c c c

q q q q q q

q q q q q q

q q q q q q

q q q q q q

− −     
     

− −
     =
     − −
     

    

 

)که بردار کواترنیون مطلوب  درصورتی  ) ( )1 2 3 4, , , 0,0,0,1c c c cq q q q =  

 صورت زیر خواهد بود: تعریف شود، قانون کنترل به 

(29 ) u Kq C= − −  

صورت های ذیل بهقانون کنترلی فوق حول مبدا با انتخاب بهره 

بوده   مجانبی  پایدار  پیاده   [22،  32]عام  استفاده و جهت  سازی مورد 

 گیرد:قرار می

(30 ) ( )1 2 3, diag , ,K kI C c c c= =  

نتایج حاصل از حلقه کنترل   c=1و    k=0.1های  با انتخاب بهره
 صورت زیر خواهد بود: وضعیت به 

 

 .سمت زمینبه روینشانهزوایای اویلر در زمان  -7شکل 

Fig. 7. Euler angles in Earth pointing.  

 .سمت زمینروی بهدقت نشانه -8شکل 

Fig. 8. Earth pointing accuracy.   

 .سمت زمینروی بهدقت پایداری در نشانه -9شکل 

 Fig. 9. Accuracy of stability in Earth pointing. 

قابل مشاهده است، دقت نهایی    9تا    7های  طور که در شکلهمان
درجه بر ثانیه و دقت نشانه روی به سمت زمین   005/0پایداری بهتر از 

از   برای    15/0بهتر  که  است  تفکیک  ماهوارهدرجه  با  سنجشی  های 
 شود.مکانی بالا بسیار مناسب ارزیابی می 

 گیریبندی و نتیجه جمع

در این پژوهش موضوع کالیبراسیون ژایروسکوپ با استفاده از رویکرد 

فیلتر کالمن توسعه یافته مورد بررسی و مطالعه قرار گرفته است. در 

در ماهواره  الزامات سختگیرانه  بالا،  مکانی  تفکیک  با  سنجشی  های 

ها کند تا ژایروسکوپ روی و پایداری ایجاب می خصوص دقتهای نشانه

در فواصل زمانی مشخصی کالیبره شوند. برای این منظور ابتدا مدلی 

می  ارائه  ژایروسکوپ  بایاس، از  مانند  کلیدی  پارامترهای  که  شود 



 

  

 
  ...  جهت  افته ی کالمن توسعه   لتری بر ف  ی مبتن   روسکوپ ی ژا   ونی براس ی توسعه روش کال 
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ضرایب مقیاس و عدم همراستایی را در برداشته باشد. سپس ساختاری 

پارامترهای مذکور  تخمین  یافته جهت  توسعه  فیلتر کالمن  بر  مبتنی 

ارائه شده است. در ادامه مسئله تخمین وضعیت با استفاده از الگوریتم 

یافته مبتنی بر کواترنیون ضربی مورد بررسی قرار فیلتر کالمن توسعه 

سازی های مورد مطالعه، پیاده گرفته است. جهت بررسی کارایی روش 

داده  از  استفاده  با  واقعی  مورد  یک  برای  و آنها  ستاره  سنسور  های 

ژایروسکوپ انجام شده است. در انتها به جهت بررسی عملکرد روش 

وضعیت،  کنترل  حلقه  در  ژایروسکوپ  کالیبراسیون  برای  شده  ارائه 

کنترل  بر طراحی  مبتنی  است.   کننده  شده  انجام  کواترنیون  بازخورد 

پیاده  از  حاصل  تخمین نتایج  که  است  این  دهنده  نشان  سازی 

درجه بر ثانیه و تخمین   0/ 005ای با دقتی بهتر از  های زاویه سرعت 

از   بهتر  با دقتی  انجام می   0/ 1وضعیت  از شود. هم درجه  چنین، پس 

درجه بر ثانیه   0/ 005کننده، پایداری با دقتی بهتر از  کارگیری کنترل به 

درجه حفظ شده است. بنابراین، با   0/ 15و نشانه روی با دقتی بهتر از  

دقت  حفظ  خصوص  در  ماموریتی  الزامات  به  بالای توجه  های 

داده نشانه کالیبراسیون  ایده  پایداری،  و  با روی  ژایروسکوپ  های 

 استفاده از فیلتر کالمن توسعه یافته کارا خواهد بود.
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In this paper, we aim to employ the least squares support vector regression 

(LS-SVR) for the spatio-temporal modeling of the ionospheric total 

electron content (TEC). This model utilizes simple linear equations to 

solve the system of equations, thereby reducing the computational 

complexity and enhancing both the speed of convergence and the accuracy 

of the results. We utilized observations from 15 GPS stations in north-

western Iran from day 193 to day 228 in 2012. The results of the LS-SVR 

model were compared with those of support vector regression (SVR), 

artificial neural networks (ANN), adaptive neuro-fuzzy inference system 

(ANFIS), Kriging model, global ionospheric maps (GIM), and the 

International Reference Ionosphere 2016 (IRI2016) as well as TEC values 

obtained from GPS. The accuracy of all models was evaluated and 

interpreted at interior and exterior control stations. The analyses indicate 

that the average root mean square error (RMSE) for the ANN, ANFIS, 

SVR, LS-SVR, Kriging, GIM, and IRI2016 models at two interior control 

stations are 3.91, 2.73, 1.27, 1.04, 2.70, 3.02, and 6.93 TECU, respectively. 

Furthermore, the average relative errors of these models at the same control 

stations were calculated as 15.98%, 9.39%, 7.85%, 6.09%, 11.60%, 

12.54%, and 26.56%, respectively. Analysis of the precise point 

positioning (PPP) method demonstrated an improvement of 50 mm in the 

coordinate components using the LS-SVR model. The results of this study 

demonstrate that the LS-SVR model can serve as a viable alternative to 

global and empirical models of the ionosphere in the studied area. The LS-

SVR model provides a high-precision local ionosphere model.  
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سازی  جهت مدل(  LS-SVR)در این مقاله، هدف استفاده از مدل کمترین مربعات رگرسیون بردار پشتیبان   

ایستگاه    15، از مشاهدات  کار  نیااست. جهت انجام    (TEC)زمانی مقدار محتوای الکترون کلی یونسفر  -مکانی

GPS    استفاده شده    2012از سال    228الی    193ایران در بازه زمانی روزهای    شمال غرب موجود در منطقه

، مدل شبکه عصبی مصنوعی  (SVR)های رگرسیون بردار پشتیبان  است. مقایسه نتایج مدل جدید با مدل 

(ANN)عصبی استنتاج  مدل  سازگار  -،  مدل  (ANFIS)فازی  کریجینگ،  مدل   ،GIM  تجربی مدل   ،

مشاهده مرجع    عنوانبه  GPSحاصل از    TECو همچنین مقادیر  (  IRI2016)  2016المللی مرجع یونسفر  بین

های کنترل داخلی و خارجی ارزیابی و تفسیر شده است. آنالیزهای  ها در ایستگاه گیرد. دقت همه مدلانجام می

  ، ANN  ،ANFIS  ،SVR  ،LS-SVR  ،Krigingی  هامدل  RMSE  یانگین مدهد که  نشان می   گرفتهانجام 

GIM  وIRI2016 و   02/3، 70/2،  04/1، 27/1،  73/2،  91/3یب برابر با به ترت یکنترل داخل یستگاهدر دو ا

93/6  TECU  روش    یلو تحل  یهبوده است. تجزPPP    مختصات با استفاده    یهادر مؤلفه  یمتریلیم  50بهبود

ن  عنواتوان بهی را م  LS-SVRدهد که مدل  ی نشان ماین مقاله    یجدهد. نتای را نشان م  LS-SVRاز مدل  

 یک   LS-SVRنظر گرفت. مدل  منطقه مورد مطالعه در  در    یونسفر  یو تجرب   یجهان  یهامدل   یبرا  یگزینیجا

 .  شودمحسوب میبا دقت بالا  یمحل یونسفرمدل 
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 ات اختصارعلائم و  

 IRI یونسفر مرجع جهانی 

 GPS سامانه تعیین موقعیت جهانی 

 TEC محتوای الکترونی کلی 

 ML های یادگیری ماشین روش

 GIM مدل یونسفر جهانی

 مقدمه

ثیر تشعشعات پرانرژی  أ زمین است که تحت ت   جو قسمتی از    1یونسفر لایه  
فرآیند   طی  آن  در  موجود  شکل  گازی  مواد  و  گرفته  قرار  خورشیدی 

های آزاد تبدیل شده  های مثبت و الکترون ای از یون یونیزاسیون به مجموعه 
شود. محدوده  پلاسما گفته می   ، گرفته در این مجموعه است. به مواد شکل 

ارتفاعی پوشش داده شده توسط لایه یونسفر متغیر است اما معمولًا از ارتفاع  
این  کیلومتری از سطح زمین را پوشش می   1000کیلومتری تا    60 دهد. 

فعالیت   محدوده  از  بسیاری  بستر  و  ارتفاعی  بوده  هوافضا  و  ارتباطی  های 
همچنین بر خصوصیات آب و هوایی زمین نظیر دما، رعد و برق و بارش  

  سامانه های ثیر محتوای الکترونی لایه یونسفر بر سیگنال أ ت ثیرگذار است. أ ت 
موقعیت جهانی  به  GPS)   2تعیین  را  این سیستم  از مشاهدات  استفاده   ،  )

زمانی  تعیین  در  کارآمد  و  مؤثر  کلی - روشی  الکترونی  محتوای    3مکانی 
 (TEC و چگالی الکترونی یونسفر )4(IED)   .با توجه به   تبدیل کرده است
  خط دید گیرنده و ماهواره در راستای    GPSحاصل از مشاهدات    TEC  که ن ی ا 

در تمامی نقاط لازم است که از    TECآید، جهت تعیین مقدار  دست می به 
 سازی ریاضی استفاده شود. یک روش مدل 

ی تغییرات چگالی  ن ی ب ش ی و پ  برآورد  ی اعتماد برا قابل  ی ها توسعه مدل 
ها و  جدی برای ژئودزین چالش  یک    عنوان به الکترونی در لایه یونسفر هنوز  

خطی  رفتار غیر   ل ی به دل دانشمندان علوم فضایی مطرح است. این امر تا حدی  
ژئوفیزیکی   و  فیزیکی  و    مؤثر پارامترهای  الکترونی  چگالی  تغییرات  در 

باشد.  گیری دقیق برخی از این پارامترها می همچنین وجود مشکل در اندازه 
پیچیدگی   نیز  زمان  پارامترها در حوزه  این  تغییرات  این،  بر    مسئله علاوه 

کند. تابش تشعشعات خورشیدی منبع دیگری  سازی یونسفر را بیشتر می مدل 
با توجه به ساختار  است.    رگذار ی تأث است که در رفتار این لایه از جو بسیار  

  ر ی تحت تأث   ها ی گذرنده از این لایه س ی رومغناط امواج الکت   ، یونسفر   ه ی لا چند 
سازی این لایه از جو  گیرند. به همین جهت مدل قرار می   5خاصیت پاشندگی 
 ای است. العاده دارای اهمیت فوق 

 
1. Ionosphere  
2. Global Positioning System 

3.  Total Electron Content 

4. Ionosphere Electron Density 

در    TEC  ی اب ی برون   ا ی و    ی اب ی جهت درون   ی اد ی ز   ار ی بس   ی ها تاکنون تلاش 
صورت گرفته است.    ست، ی مناسب موجود ن   ا ی و    ی که مشاهده کاف   ی مناطق 

م به  مثال  روش ی طور  به    ، ی ا چندجمله   ، ]1[  نگ یجی کر   ی ها توان 
به    ی اب ی درون ،  ]3[های کلاه کروی  هامونیک   ، ]2[ی  کرو   ی ها ک ی هارمون 

، توابع  ]5-7[سازی با توابع اسلپین  ، مدل ]4[و موجک    ن ی لا ی کمک توابع اسپ 
  1Cهای محدود  یابی با روش المان ، درون ]8[اتورگرسیون و اتوکوواریانس 

و    ی ا منطقه   ی ساز و مدل   ه ی کرات جهت ته ها به روش   ن ی از ا کرد.  اشاره    ]9[
است.    TECمقدار    ی جهان  شده  اخیر  استفاده  سالیان  و  مدل در  سازی 

یی که دارای سرعت  ها توسط محققان و با روش    TEC ت ی کم   نی ی ب ش ی پ 
باشند   بالایی  دقت  و  است محاسباتی  گرفته  قرار  از    .موردتوجه  یکی 

های خوبی از  سازی قابلیت یی که توانسته در زمینه تخمین و مدل ها شاخه 
  ن ی ماش   ی ر ی ادگ ( هستند. ی ML) 6 های یادگیری ماشین خود نشان دهد روش 

(،  ANN)   ی مصنوع   ی عصب   ی ها (، شبکه FIS)   ی استنتاج فاز   ستم ی شامل س 
ماش GA)   ک ی ژنت   تم ی الگور  پشت   ی ها ن ی (،  ارتباطات    و   ( SVMs)   بان ی بردار 
  ی ار ی بس   انه، ی را   ی فناور   شرفت ی ، با پ 1993از سال    . ]10[  ( است EC)   ی تکامل 

الگور  ترک   د ی جد   ی ها تم ی از  س   ، ی ب ی و  عصب   ستم ی مانند    ی فاز   ی استنتاج 
های  های اخیر از روش در دهه . اند افته ی توسعه  ML( در  (ANFISی ق ی تطب 

و تروپوسفر فراوان استفاده شده و    سازی یونسفر یادگیری ماشین در مدل 
 . ]11  - 20[نتایج قابل قبولی ارائه شده است  

نهایی  مدل  تا    GIMهای  جمع   14معمولًا  از  پس  داده  روز  آوری 
شود  در سراسر جهان در اختیار کاربران قرار داده می   IGSهای دائمی  ایستگاه 

قرار   استفاده  مورد  موقعیت  تعیین  برای  تأخیر  تا  این  برای  گیرند.  زمانی 
مناسب نیست. از طرف    GPSکاربردهای آنی تعیین موقعیت با استفاده از  

اند، اما دقت این  نیز اخیراً گسترش یافته   GIMبینی  های پیش دیگر مدل 
اندازه مدل مدل  به  نهایی نمی ها  ایستگاه   که یی ازآنجا باشد.  های  با  از  های 

توان انتظار داشت  شود، نمی ها استفاده می پوشش جهانی در تهیه این مدل 
ی الگوی متفاوتی در  تواند دارا که تغییرات با فرکانس بالای زمانی که می 

مدل مکان  این  در  باشد،  مختلف  مدل های  شود.  داده  بازتاب  تجربی    ها 
پیش   IRIیونسفری   در  مناسبی  دقت  دارای  دیگر،  یونسفر  از سوی  بینی 

توان برای کاربردهای دقیق آنی از آن استفاده کرد. با توجه به  نیست و نمی 
بایست از یک  مکانی یونسفر بسیار نامنظم است، می - اینکه تغییرات زمانی 

 روش جدید با دقت و صحت بالاتر برای بازیابی این تغییرات استفاده نمود.  
پشتیبان بردار  یادگیری SVM)  7ماشین  سیستم  نوع  یک   )

مسائل    شده نظارت  برای  که  به بند طبقه است   کهی طور به   رود ی م کار  ی 
رخ دهد. این روش بر مبنای تئوری   ها داده ی  بند طبقه کمترین خطا در  

ی خطای ساختاری بهره ساز نه یکم یادگیری آماری استوار است که از اصل  

5. Dispersive 
6.  Machine Learning  

7. Support Vector Machine  
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شود. این الگوریتم بعدها برای ی م و موجب یک جواب بهینه کلی    د ی جو ی م 
تخمین   یا  رگرسیون  مسائل  با  جدید   ها داده کار  الگوریتم  یافت.  توسعه 

پشتیبان  بردار  شد  SVR)  1رگرسیون  نامیده  روش  حال ن یباا .  ]21[(   ،
به جواب   یی . سرعت همگرا است   یبیمعا   یدارا رگرسیون بردار پشتیبان  

کاهش پیدا   شدت به بهینه در این مدل در تعداد زیاد مشاهدات ورودی  
مناسب   یع در صورت عدم توز کند. همچنین  کرده و الگوریتم کند عمل می 

ا   ها، یستگاه ا  به   ین دقت  م مدل  کاهش  ا   ی برا   . یابد ی شدت  بر   ینغلبه 
  یونرگرس کمترین مربعات  استفاده از مدل    یده ا   در این مقاله   ها، یت محدود

م SVR-LS)   2یبانبردار پشت  ارائه  از معادلات   SVR-LS  مدل .  شود ی ( 
 یچیدگیپ  ، جه ی کند. درنت ی معادلات استفاده م   یستم حل س   ی ساده برا   ی خط 

م   ی محاسبات   یتم الگور  ا یابد ی کاهش  بر  و   همگرایی سرعت    ین، . علاوه 
 .خواهد داشت   یش افزا   یج دقت نتا 

مدل  که  است  این  مقاله  این  اصلی  زمانی هدف  مکانی  - سازی 
یونسفر به کمک مدل کمترین مربعات رگرسیون بردار پشتیبان و با استفاده 

ایران صورت گرفته    شمال غرب منطقه    GPSاز مشاهدات چندین ایستگاه  
پیش  در  آن  دقت  فصلی  و  و  ماهیانه  روزانه،  تغییرات  مورد   TECبینی 

سازی در دقت ارزیابی و تحلیل قرار گیرد. همچنین اثر استفاده از این مدل 
حقیقت   در  گرفت.  خواهد  قرار  بررسی  مورد  نیز  مطلق  موقعیت  تعیین 

استفاده   در  مقاله  این  اصلی  زمانی،    توأمان نوآوری  مکانی،  متغیرهای 
مدل  مرحله  در  ژئومغناطیسی  و  در خورشیدی  نتایج  ارزیابی  و  سازی 

 TECبینی مقدار  سازی و پیش . همچنین مدل باشد های مختلف می حالت 
نوآوری  دیگر  از  و روزانه  دقت  دادن  نشان  جهت  است.  مقاله  این  های 

در  افتاده  اتفاق  بهبود  همچنین  و  شده  ارائه  جدید  مدل  بالاتر  صحت 
مدل مدل  با  نتایج  شبکه عصبی مصنوعیسازی،  مدل ANN)   3های   ،)

عصبی  سازگار-استنتاج  کریجینگSVR(،  ANFIS)   4فازی  مدل   ،5  ،
GIM    و مدل تجربیIRI2016   های کنترل داخلی و خارجی در ایستگاه

 شود.  مقایسه و ارزیابی می 

   روش تحقیق 

در این بخش در مورد تئوری ریاضی مدل کمترین مربعات رگرسیون 
( پشتیبان  مدل  LS-SVRبردار  و  کریجینگ  مدل   ،)GIM    و بحث 

 ANN ،ANFIS ،SVRهای بررسی خواهد شد. با توجه به اینکه مدل
در تحقیقات مشابه مورد استفاده قرار گرفته است،   کراتبه  IRI2016و 

ها، خوانندگان محترم  جهت آشنایی با تئوری ریاضی این مدل   جهیدرنت
 مراجعه نمایند.  ]22، 32[توانند به مراجع می

 
1. Support Vector Regression 
2.  Least-Square Support Vector Regression  
3. Artificial Neural Network 

4. Adaptive Neuro-Fuzzy Inference System Model  

5.  Kriging  

 دقیق   TECاستخراج مشاهدات  

و فاز   فاصله کد دو مشاهده اصلی تحت عنوان شبه   GPSهای  سیگنال 
فاصله کد به متر است که گذارند. واحد شبه موج دریافتی را در اختیار می 

گیری کرده است. به جهت فاصله میان گیرنده تا ماهواره را در خود اندازه 
فاصله ثر بودن این مشاهده از بسیاری از منابع خطا، مشاهده کد به شبه أ مت 

می  سیکلشناخته  برحسب  حامل  موج  فاز  مشاهده  گیری اندازه   6شود. 
از می  و  طول   که یی آنجا   شود  از  کد  مشاهده  به  کوتاه نسبت   تریموج 

باشد. گیرنده می   ی ر ی گاندازه سیکل قابل   صدم ک ی برخوردار است با دقت  
GPS   های کامل طی کند اما تعداد سیکل گیری می فاز موج حامل را اندازه

فاز ابهام  پارامتر  به  توسط موج که  بوده   7شده  است مجهول   و  معروف 
دوگانه    ی ر ی گاندازه قابل  تفاضلی  ترکیب  تشکیل  با  فاز  ابهام  نیست. 

-پردازش مختلف نظیر ترکیب ملبورنهای  مشاهدات و استفاده از روش 
های یونسفری جهانی  مدل  یریکارگ و به   9موج بلند، ترکیب طول  8ووبنا

موج کم کردن مشاهدات در طول  زا  تواند تعیین گردد.می   GIMنظیر  
L2   موج  از مشاهدات طولL1    به ترکیب عاری از هندسه برای مشاهده

   :]24[ اند از رسیم که عبارتکد و فاز می

 (1 )    ( )
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روابط  همان  در  که  می   ( 2) و    ( 1) طور  محاسبه  ملاحظه  برای  شود 
STEC  نیاز   ، با استفاده از مشاهدات ترکیب عاری از هندسه از مشاهدات کد

باشد و  های ناشی از فرکانس برای گیرنده و ماهواره می به معلوم بودن بایاس 
نیز پارامترهای مجهول    STECمنظور محاسبه  برای استفاده از مشاهدات فاز به 

بایست پارامترهای بایاس وابسته به فرکانس گیرنده و ماهواره  ابهام فاز می 
های مربوط به بایاس وابسته به فرکانس برای گیرنده و  تعیین شده باشد. ترم 

 ند: شو صورت زیر خلاصه می به برای مشاهده کد  ماهواره  

 (3 )                                                   bss

L

s

L =− 21   

 (4 )                                                   brrLrL =− ,2,1  

 (5 )                                                  BrTT rLrL =− ,2,1
 

 (6 )                                                   BsTT s

L

s

L =− 21
  

برای   ( DCB)    10به ترتیب بایاس تفاضلی کد  brو    bsبه پارامترهای  
به ترتیب بایاس تفاضلی  Brو  Bs  و به پارامترهای  rو گیرنده    sماهواره 

6.  Cycle 

7. Phase Ambiguity 
8.  Melbourne-Wubbena 

9. Wide-Lane 

10. Differential Code Bias 



 

  

 
  ...  سازی محلیرگرسیون بردار پشتیبان در مدل ارزیابی کارایی مدل کمترین مربعات  

 
/ 25 

 علوم و فناوری فضایی                              
 1شمارة ، 17دورة ، 1403 سال 

ماهواره  فاز   گیرنده    sبرای  می   rو  مقدار  گفته  کلیه   bsشود.  برای 
 GIMهای مدل جهانی  در فایل   IGSاز سوی سرویس    GPSهای  ماهواره 

 پردازشپیش   مرحله   ها در گیرنده   DCB  مقادیر   گیرند. در اختیار قرار می 
 محاسبه شده است.  1یونولب  افزار نرم مشاهدات و در  

 كمترین مربعات ماشین بردار پشتیبان  

ماشین بردار پشتیبان نوعی سیستم یادگیری کارآمد بر مبنای تئوری 
استبهینه  مقید  کمینه سازی  استقرای  اصل  از  مدل  این  در  سازی . 

شود. در خطای ساختاری استفاده و به یک جواب بهینه کلی منجر می 
از   برای حل معادلات  شود استفاده می  2ریزی دوگانهبرنامه این مدل 

بنابراین، حل مسائل در ابعاد بزرگ با استفاده از مدل یادشده، ؛  ]25[
را  هزینه   این مشکل، افزایش می   شدتبه محاسباتی  رفع  برای  دهد. 

همکاران   و  بردار ]26[سوکنز  رگرسیون  مربعات  کمترین  روش   ،
 ( از معادلات خطی LS-SVRپشتیبان  این مدل  ارائه کردند. در  را   )

می  استفاده  مسائل  برای حل  که  ساده  پیچیدگی مؤثر   طور به شود  ی 
 یابیدست   ی برا   SVR  از ی ن ش ی ، پ حال ن ی باا دهد.  الگوریتم را کاهش می 

شده توسط کاربر است.   یف سه پارامتر مناسب تعر   یافتن بهتر،    یجبه نتا 
 ینشده توسط کاربر وجود دارد. ا   یف ، تنها دو پارامتر تعر LS-SVRدر  

مدل  یکدر ساخت  یدی شده توسط کاربر نقش کل   یف تعر  ی پارامترها 
 خوب دارند.   3یم با عملکرد تعم  دقیق   یار بس   یونرگرس 

حقیقت   LS-SVRمدل   است.    SVR  مدل   مجدد   ی بند فرمول   در 
بالاتر را مشخص کند و با سرعت    یداری پا   تواند ی م   LS-SVR  یتم الگور 

  LS-SVR  یون توان مدل رگرس ی م آموزش ببیند.   SVRنسبت به    یشتری ب 
 : د دست آور به   یر ز   ی ساز ینه را با حل مسئله به 
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 با محدودیت: 
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  Cبخش خطا )مشابه پارامتر    کنندهمیتنظپارامتر  در روابط بالا، 

)، های آموزشخطای داده  SVR ،)ieدر مدل   )ix ترسیم غیرخطی

ابعاد زیاد، پارامترهای  ورودی به ترتیب    bو    wها در فضای ویژگی با 
مقادیر وزن و بایاس تابع رگرسیون هستند. تابع لاگرانژ برای حل مسئله  

 شود: زیر ساخته می صورتبه ( 7سازی )بهینه

 
1. Ionolab Software  
2. Dual Programming 
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توان  مرتبه اول را می   یط. شرااست   یلاگرانژ  ضرببیانگر    na  که در آن

 : زیر در نظر گرفت صورتبه 
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 مدل رگرسیون مانند  ه  LS-SVRمدل    بینییش پتابع رگرسیون  
 شود:  رابطه زیر مشخص میاست که با  یبانبردار پشت
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)(  12در رابطه ) )nxK ,x شود که مطابق  تابع کرنل نامیده می

رابطه ) ویژگی    عنوانبه (  13با  داخلی در فضای  ایجاد ضرب  با  تابعی 
 شود: معرفی می

 (13     )                                 ( ) ( ) ( )= nn xxK  ., xx 

(  12توان در رابطه )ای و شعاعی را می، چندجملهتوابع کرنل خطی
، کرنل شعاعی بیشترین سرعت و  هاآن مورد استفاده قرار داد که از بین  

 کمترین خطا را داراست.

 مدل كریجینگ

  ی ها داده   ل ی تحل   ی ها ک ی تکن   ن ی تر ته شرف ی و پ   ن ی تر از مناسب   ی ک ی   نگ ی ج ی کر 
  رها ی است که در آن متغ   نه ی به   ی اب ی روش درون   ک ی   نگ ی ج ی است. کر   ی مکان 

روش در دهه    ن ی کنند. ا ی را دنبال نم   ی خاص   ی هستند و تابع هندس   ی تصادف 
  ( مورد استفاده قرار گرفت 1971ماترون )   ی شصت توسط مهندس فرانسو 

است.    ن ی تخم   انس ی وار   ن ی با کمتر   طرفانه ی برآوردگر ب   ک ی   نگ ی ج ی . کر ]27[
مانند فاصله معکوس و مجذور    ن ی تخم   ی ها روش   ر ی طرفانه در سا ی شرط ب 

ن  معکوس  م   ز ی فاصله  و ی اعمال  اما  که    ن ی ا   نگ ی ج ی کر   ی ژگ ی شود،  است 
حداقل    ز ی ها ن ن ی تخم   انس ی کند که وار ی م   ن یی تع   ی ا گونه مجهول را به   ب ی ضرا 
  ی ها و خطاها داده   ی ثابت برا   μ  ن ی انگ ی بر اساس م   نگ ی ج ی . کر ]28[  باشد 

 است:   ر ی به شرح ز   ی مکان   ی با وابستگ   ε  ی تصادف 

3. Generalization   



 
 رزین فلاح، بهزاد وثوقی و سیدرضا غفاری تانیا منصور 
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)  که در آن )0xZ  نظرمورد    ریمتغ،  ( )0x  و  یروند قطع  ( )0x

الگور]29[  استگی  همبست  یخطا معادله   نگ،یجیکر  یمعمول  تمی. در 
 :نمودارائه  ریصورت زتوان به ی( را م14)
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  ی وزن i  است،   ن یتخم   ی تعداد نقاط نمونه مورد استفاده برا   nکه در آن  

نمونه  نقطه  به  که  )   ی بردار است  است، ixشده  شده  داده  اختصاص   )
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است   ک ی    کر ]30[  شرط  مناسب   ی ک ی   نگ ی ج ی .    نی تر از 

 ای  ی مکان   ی فاصله همبستگ   که   ی است زمان   ی مکان   ی اب ی درون   یها روش 
بایستی اشاره شود که در این   مشخص باشد.   ها در داده   ی جهت   ی ر ی سوگ 

 برای  روش  این  استفاده شده است. در 1مقاله از مدل کریجینگ معمولی

پراش  مکانی تغییرات  بیان   مقادیر  خطای و  شود می  استفاده نگار  از 

 کمینه  شده،  بینی پیش  های داده  فضایی  به توزیع  با توجه را  بینی شدهپیش 

 باشد:زیر می  معادله  بر اساس  کریجینگ  محاسبه  عمومی  کند. روش می 
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1معادله  این در

0Zشده،   برآورد مقادیر با برابر
iwو   وزن با برابرiz  

 و  نمونه بین نقاط همبستگی درجه ها به است. وزن  نمونه مقادیر با برابر 
با یک است.   برابر   هاآن جمع همیشه و دارد بستگی  شده برآورد نقاط

 شود.  استفاده می ماتریسی معادله از وزن  برای محاسبه

 GIMمدل 

  ی بازه زمان  ک یدر    IGSتوسط  (  GIM-TECیونسفر )  یجهان  یهانقشه 
  ی سازمدل  ی( براSH)  یکرو  کیشود. توابع هارمونی ساعته ارائه م  2

VTEC  چارچوب یک  ژئومغناط  در  با    یدیخورش  یسیمرجع  مطابق 
 :  ]31[شود میاستفاده  ریمعادله ز
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)  در ع    (17رابطه  جغرافبیانگر  نقطه    یسیژئومغناط  ییای رض 
است، IPP)  2ی ونسفری  نفوذ  )جغراف خورش  ییایطول  در دیثابت  ی 

ترت  mو    IPP  ،n  نقطه  و    بی به  mnPمدل،    مرتبه درجه 
~

لژاندر   تابع 

  ی مدل و پارامترهامجهول    بیضرا  بیبه ترت nmbو   nmaشده،    یزهنرمال
GIM    .یزمان  رزولوشنهستند  TEC    محاسبه شده با مدلGIM  ،2 

 
1. Ordinary Kriging  

2. Ionospheric Pierce Point 

3. Day of Year  

باا است.  تحقحالن یساعت  تغ  قاتی،  که  است  داده    ی زمان  راتیینشان 
از    ی دارا  یونسفر ا  2فرکانس کمتر  است.  در طول    راتییتغ  نیساعت 

  ی درک رفتار زمان ن،ی؛ بنابراابدییم  ش یافزا یدیخورش تیفعال  یهادوره
 دارد.  بالاتر یزمانبا رزولوشن مدل  کیبه   ازین یونسفر

های پارامترهای ورودی و خروجی در مدل 

 یادگیری ماشین

یادگیری ماشین  مدل اساسهای  پارامترهای    بر  و  پارامترهای ورودی 
خروجی متناظر با آن آموزش داده شده و سپس مطابق با تابع هدف در  

رسد. در این  به اتمام می   هاآن نظر گرفته شده برای مدل، مرحله آموزش  
از هفت   LS-SVRو    ANN  ،ANFIS  ،SVRمقاله برای چهار مدل  

(، DOY)  3، روز از سالGPSپارامتر طول و عرض جغرافیایی ایستگاه  
ژئومغناطیسی  UT) 4جهانی  وقتبهزمان   پارامترهای   ،)KP    وDST ،

فعالیت شاخص  با  مرتبط  پارامتر  شار  همچنین  یعنی  خورشیدی  های 
  عبارت  به شود.  بردار ورودی استفاده می   عنوان به   F10.7خروشیدی یا  

جغرافیایی(،   گرید عرض  و  )طول  مکان  به  وابسته  پارامترهای  هم 
زمان   و  سال  از  )روز  زمان  به  وابسته  و   وقتبه پارامترهای  جهانی( 

ها شرکت ( در آموزش مدلF10.7و    KP  ،DSTپارامترهای فیزیکی )
حاصل   VTECشوند. خروجی متناظر با بردار ورودی نیز، مقادیر  داده می

رابطه    عنوانبه توان  بنابراین تابع زیر را می ؛  خواهد بود  GPSاز مشاهدات  
  در نظر های یادگیری ماشین  مابین پارامترهای ورودی و خروجی مدل

 گرفت:

 (18 )           
( ). . 10.7

ANN ANFIS SVR LS SVR
VTEC

f Lat Log DOY Time KP DST F

−
= 

های یادگیری برای همه مدل  شده  فیتعر)تابع هزینه(    5تابع هدف 
 باشد: زیر می صورتبه در این مقاله،   استفاده موردماشین 
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( رابطه  (  19در 
GPSVTEC    از حاصل  مقادیر  ،  GPSبیانگر 

elVTECmod
های یادگیری ماشین و دهنده مقادیر حاصل از مدلنشان  

N  دهند.  های مورد آزمون را نشان می تعداد نمونه 

 های آماریشاخص 

، کریجینگ،  ANN  ،ANFIS  ،SVR  ،LS-SVRهای  ارزیابی نتایج مدل 
IRI2016    وGIM   مدل زمانی در  کلی  - سازی  الکترون  محتوای  مکانی 

4. Universal Time 

5.  Cost Function  



 

  

 
  ...  سازی محلیرگرسیون بردار پشتیبان در مدل ارزیابی کارایی مدل کمترین مربعات  
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مشاهده مرجع    عنوان به   GPSحاصل از    VTECیونسفر با استفاده از مقادیر  
می  و  انجام  همبستگی  ضریب  نسبی،  خطای  آماری  پارامترهای  گیرد. 
شوند.  ها استفاده می جهت بررسی دقت و صحت مدل   RMSEهمچنین  

 شوند: این پارامترها با روابط زیر محاسبه می 
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بالا،   روابط  مشاهدات    GPSVTECدر  از  حاصل  مقدار    GPSبیانگر 
باشند.  ها می دهنده مقدار حاصل از مدل نشان   modelVTEC)مشاهده مرجع( و  

مقادیر خطای نسبی و   است.    RMSEکمینه  این دو    هرچقدر صفر  مقادیر 
دهنده دقت بالاتر مدل مورد نظر است.  تر باشند، نشان پارامتر به صفر نزدیک 

  به ضریب همبستگی بیانگر همبستگی موجود در دو متغیر مورد مقایسه است.  
کند. مقدار  این شاخص تغییرات دو متغیر را نسبت به هم بیان می   گر ی د   عبارت 

است. اگر ضریب همبستگی دو متغیر به یک    [1 , 0]این ضریب در بازه  
ها است. ضریب همبستگی  دهنده همبستگی بالای آن تر باشد نشان نزدیک 

 دهنده عدم وجود همبستگی مابین دو متغیر است. صفر نشان 

 منطقه مورد مطالعه و مشاهدات مورد استفاده  

غرب    در شمال   GPS  یستگاه ا   15از مشاهدات    LS-SVRمدل    یابی ارز   ی برا 
در  روز(    36)   228تا    193  ی استفاده شده است. مشاهدات در بازه زمان   یران ا 

از    GPS  ی ها یستگاه مربوط به ا   1ی راینکس ها یل فا   یه باشد. کل ی م   1391سال  
از    ها ستگاه ی ا   ین شده است. ارتفاع ا   یه ته (  NCC)   2برداری کشور سازمان نقشه 

  ین است. همچن   یر ( متغ MSL)     3یا متر بالاتر از سطح متوسط در   1952تا    1280
  15  ی بالا ارتفاعی    یه از آنتن چوک با زاو   یری مس  چند   ی غلبه بر خطا   ی برا 

دل  است.  استفاده شده  ا   ی اصل   یل درجه  زمان   ین انتخاب    ارزیابی   ی برا   ی بازه 
  GPS  های یستگاه از مشاهدات ا   ی ها، در دسترس بودن مجموعه کامل مدل 
  TABZیستگاه مورد استفاده، دو ایستگاه  ا   15لازم به ذکر است که از    . است 

 (E 0N, 46.15 038.04  و  )KLBR   (E 0N, 47.03 038.68 )  عنوان  به
ها خارج  دقت مدل   یابی منظور ارز اند. به انتخاب شده   4ی کنترل داخل   ی ها یستگاه ا 

ARUC   (N,  040.17ی  ها یستگاه ، ا مورد مطالعه   GPSشبکه    محدوده از  

E 044.05  و )TEHN   (E 0N, 51.33 035.69  ) کنترل    ی ها یستگاه عنوان ا به
شده   5ی خارج  چگونگی  1)   شکل   اند. انتخاب    GPS  ی ها یستگاه ا   یع توز ( 

 
1.  Rinex  
2. National Cartographic Center 
3.  Mean Sea Level  

های  ایستگاه سبز( و  ی ها یره )دا   ی داخل های کنترل  ایستگاه (، یاه س ی ها )ستاره 
ا   ین دهد. همچن ی قرمز( را نشان م   های )مثلث کنترل خارجی   شکل،    ین در 

 . دهد ی م   یش ا م را ن   ی ساز مدل   محدوده   یاه س   مستطیل 

 
)ستاره های  ایستگاه   مکانی   یع توز چگونگی    - 1شکل   ا یاه س   ی ها آموزش    ی ها یستگاه (، 

 .قرمز(   ی ها )مثلث   خارجی کنترل    ی ها یستگاه سبز( و ا   ی ها یره )دا   ی کنترل داخل 

Fig. 1. The spatial distribution of training stations (black stars), 

internal control stations (green circles) and external control 

stations (red triangles). 

دقیق    TECمطابق با الگوریتم ارائه شده در بخش استخراج مشاهدات  
الی   193در روزهای  VTECمقادیر  IONOLABافزار و با استفاده از نرم 

های یادگیری ماشین  خروجی مطلوب در مدل   عنوان به محاسبه شده و    228
گیرند. بایستی اشاره شود که انحراف  و مدل کریجینگ مورد استفاده قرار می 

های مورد استفاده در  محاسبه شده برای کلیه ایستگاه   VTECمعیار مقادیر  
ورودی    VTEC، مقادیر  گر ی د   عبارت   به است.    TECU  0/ 97این تحقیق،  

  0/ 97های یادگیری ماشین و مدل کریجینگ خود دارای خطای  به مدل 
TECU   های  هستند. فلوچارت چگونگی انجام مراحل آموزش و آزمون مدل

 ( نمایش داده شده است.  2ماشین و مدل کریجینگ در شکل ) یادگیری  
ها  ( فرآیند اعتبارسنجی مدل 2مطابق با فلوچارت ارائه شده در شکل ) 

های کنترل داخلی و خارجی انجام گرفته است. به این صورت که  در ایستگاه 
باشد. پس  ها مشخص می در این ایستگاه  GPSدقیق حاصل از  TECمقدار 

مدل  آموزش  مرحله  متغیرهای  از  و مدل کریجینگ،  ماشین  یادگیری  های 
های یادگیری ماشین و  با مدل  TECها معرفی شده و مقدار  ورودی به مدل 

برآورد می  از  مدل کریجینگ  مقدار دقیق حاصل  با  مقدار  این    GPSشود. 
های کنترل داخلی و خارجی محاسبه  ها در ایستگاه مقایسه شده و خطای مدل 

 شود. و ارزیابی می 

4. Interior Control Stations 
5.  Exterior Control Stations 
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-ANN  ،ANFIS  ،SVR  ،LSهای  فلوچارت چگونگی استفاده از مدل  - 2شکل  

SVR  و کریجینگ جهت برآورد مقدارTEC  هاآنو ارزیابی دقت.   

Fig. 2. Flowchart of how to use ANN, ANFIS, SVR, LS-SVR 

and Kriging models to estimate TEC value and evaluate their 

accuracy. 

 نتایج عددی و بحث 

در این بخش نتایج عددی و آنالیزهای انجام گرفته در مراحل آموزش و  
 شوند.  های مختلف ارائه شده و نتایج حاصل، تفسیر میآزمون برای مدل

و   ANN ،ANFIS ،SVRهای مرحله آموزش مدل 
LS-SVR 

  ی ساختار بنابراین  شود.  ی ها مشخص م مدل   ینه در مرحله آموزش ساختار به 
  ین ب   ی همبستگ   یب و ضر   شده مدل حداقل    ی که در آن خطا   ، است   ینه به 

  ی در تمام   ین مقدار را دارد. همچن   ین بالاتر   واقعی،   ی مدل و خروج   ی خروج 
  یی شود. اگر زمان همگرا ی م   یری گ اندازه   ینه به جواب به   یی ها زمان همگرا مدل 

برخوردار    ی بالاتر   ی کم باشد، مدل از سرعت محاسبات   ینه به   جواب مدل به  
  ی برا   یی و زمان همگرا   ی همبستگ   یب ، ضر RMSEسه پارامتر    ین، است؛ بنابرا 
مدل  مقا همه  آموزش  مرحله  در  برا شوند ی م   یسه ها  ،  ANN  ی ها مدل   ی . 
ANFIS  ،SVR    وLS-SVR یایی شامل طول و عرض جغراف   ی ، بردار ورود  

  VTECاست. مقدار    F10.7و    KP  ،DST،  زمان ،  GPS  ،DOY  یستگاه ا 

.  شود ی ها در نظر گرفته م مدل   ی عنوان خروج به   یز ن   ی مربوط به بردار ورود 
مدل   یگاه پا  آموزش  ورود   5616ها شامل  داده    باشد. ی م   ی و خروج   ی بردار 

را در مرحله    یی و زمان همگرا   ی همبستگ  یب ، ضر RMSE ( مقادیر 1)   جدول 
دهد. لازم  ی نشان م   LS-SVRو    ANN  ،ANFIS  ،SVR  ی ها آموزش مدل 

ا  که در  است  ذکر  از  به   VTEC  یسه مقا   ین به  آمده  عنوان  به   GPSدست 
ها بر  مدل   ی محاسبات تمام   ین مشاهده مرجع در نظر گرفته شده است. همچن 

 انجام شده است.   افزار یکسان و نرم   ار افز با سخت   یوتری کامپ   ی رو 

برحسب )  ییو زمان همگرا   یهمبستگ   یب، ضرRMSE  (TECU)مقادیر    -1جدول  

 . LS-SVRو  ANN ،ANFIS ،SVRهای مرحله آموزش مدل در( ثانیه

Table 1. RMSE (TECU) values, correlation coefficients, and 

convergence time (in seconds) in the training phase of ANN, 

ANFIS, SVR, and LS-SVR models. 

 Models 

RMSE 

Error 

(TECU) 

Training 

Correlation 

Coefficient 

Convergence 

Time  

(in seconds) 

Model ANN 1.82 0.93 88 

Model 

ANFIS 
1.52 0.95 342 

Model  SVR 1.28 0.97 79 

Model   LS-

SVR 0.67 0.98 19 

در هر   LS-SVRمدل  مرحله آموزش    یج، نتا(1)  با توجه به جدول
ها بر اساس  مدل داده  یناست. در ا  یگرد  یهاسه پارامتر بهتر از مدل

داده    یشعاع  کرنل آموزش  ساده  خطی  معادلات  در  یمو  اما  شوند؛ 
ANN  ،ANFIS   وSVR  یبنداست و خوشه  یتصادف  کاملاً یهوزن اول  

ح الگور  یندر  و  م  یتمآموزش  انجام  درنتشودیتکرار  -LSمدل    جهی. 

SVR  یگر د  یها نسبت به مدل  یکمتر  ییاز دقت بالاتر و زمان همگرا 
 برخوردار است. در مرحله آموزش 

و    ANN ،ANFIS ،SVRهای مرحله آزمون مدل 

LS-SVR ،كریجینگ ،GIM  وIRI2016   

از   به   ین ماش   یادگیری   ی ها آموزش مدل مرحله  پس  انتخاب ساختار  ینه  و 
استفاده    VTEC  برآورد مقدار   ی ها برا مدل   ین توان از ا ی م حال    ها، برای مدل 

  ی ها یستگاه در ا   VTECمقدار    یده، د آموزش   ی ها مرحله با مدل   ین . در ا کرد 
داخل  مقدار    ی کنترل  با  و  از  به   VTECبرآورد  آمده  -GPS   (GPSدست 

VTEC  ) ی کنترل داخل   یستگاه ا   دو شود. لازم به ذکر است که  ی م   یسه مقا  
  یابی مورد ارز متفاوت    یط ها در شرا اند که دقت مدل انتخاب شده   ی ا گونه به 

گ  به یرد قرار  ا   TABZکنترل    یستگاه ا   ، گر ی د   عبارت   .    ی ها یستگاه توسط 
ا   ی آموزش  اما  است،  شده  ا   KLBR  یستگاه احاطه    ی آموزش   ی ها یستگاه از 



 

  

 
  ...  سازی محلیرگرسیون بردار پشتیبان در مدل ارزیابی کارایی مدل کمترین مربعات  

 
/ 29 

 علوم و فناوری فضایی                              
 1شمارة ، 17دورة ، 1403 سال 

است. همچن  ا ی دورتر  مشاهدات  از  داخل   ی ها یستگاه ن  مرحله    ی کنترل  در 
و    ی همبستگ   یب ، ضر RMSE  ( مقادیر 3شکل ) شود.  ی آموزش استفاده نم 

  کریجینگ،   ، ANN  ،ANFIS  ،SVR  ،LS-SVR  ی ها مدل   ی نسب   ی خطا 
GIM    وIRI2016   لازم به    دهد. ی نشان م   ی کنترل داخل   یستگاه را در دو ا

عنوان  به   GPSحاصل از    VTECها،  ذکر است در تمامی محاسبات و مقایسه 
 مشاهده مرجع در نظر گرفته شده است.  

 

 

 

همبستگی و خطای (، ضریب TECU) RMSEیانگین خطای م  یسهمقا -3شکل 

درصد( حسب  )بر  ا   نسبی  داخل  هاییستگاهدر    یبرا   KLBRو    TABZ  یکنترل 
  IRI2016و    GIM  کریجینگ،   ، ANN  ،ANFIS  ،SVR  ،LS-SVR  یهامدل

 .موندر مرحله آز

Fig. 3. Comparison of average RMSE error (TECU), correlation 

coefficient and relative error (in percent) in indoor control 

stations TABZ and KLBR for ANN, ANFIS, SVR, LS-SVR, 

Kriging, GIM and IRI2016 models in the test stage. 

، خطای نسبی و ضریب  RMSEهای  ( مقادیر شاخص 3در شکل ) 
بازه  محاسبه شده و سپس،  همبستگی در  روزانه  و  زمانی دو ساعته  های 

نشان    ( 3) شکل    یج نتا روز مورد بررسی، ارائه شده است.    36میانگین کل  
  ی از دقت بالاتر   LS-SVRمدل    ی، کنترل داخل   یستگاه دهد که در هر دو ا ی م 

و خطای    RMSE  ی خطا   ین ها برخوردار است. همچن مدل   یر نسبت به سا 
کریجینگ ANN  ،ANFIS  ،SVR  ی ها مدل نسبی   در    LS-SVRو    ، 

  یستگاه ، ا ( 1) است. مطابق شکل    TABZ  یستگاه از ا   یشتر ب   KLBR  یستگاه ا 
ا   TABZکنترل   نت   ی آموزش   ی ها یستگاه توسط    یجه احاطه شده است. در 

 داده وجود دارد.    یگاه در پا   یستگاه ا   ین ا   ی برا   یشتری ب   ی مشاهدات آموزش 
های  از مدل   یشتر ب   ی کنترل داخل   یستگاه در هر دو ا   GIM  مدل   ی خطا 
ANFIS  ،SVR  کریجینگ و ،LS-SVR    بوده و کمتر از مدلANN    .است

هارمون   ی مبتن   GIMمدل   توابع  با    ین ا   یب است. ضرا   ی کرو   یک بر  مدل 
مش  از  جهانی    ی ها یستگاه ا   اهدات استفاده  ؛  شوند می برآورد    IGSشبکه 

وجود تنها   یل به دل  یران است. در ا  ی یونسفری مدل جهان  یک  ین ا   ین، بنابرا 
ا    است.   یین پا   GIM  ارائه شده توسط مدل   TEC  ، دقت IGS  یستگاه دو 

در هر دو ایستگاه کنترل داخلی بیشتر از    IRI2016خطای مدل تجربی  
  ین است. دقت ا   یونسفر   بینی یش مدل پ   یک   IRI  ها است. مدل سایر مدل 

  یل . به دل دارد   ی بستگ   ISRو    یونوسند  ی ها یستگاه مدل به دقت مشاهدات ا 
  یین پا   IRIدقت مدل    یران، در ا   ISRو    یونوسوند   ی ها یستگاه عدم وجود ا 

  VTEC  ی همبستگ   یب است که ضر   ین ا   ( 3) در شکل    یگر است. نکته مهم د 
دهد که  ی نشان م   ین (. ا R=0.84است )   یاد ز   GPSبا    GIMمدل  حاصل از  

GIM   را در    ی و مکان   ی زمان   ییرات تغ   ی به درستVTEC   دهد؛  ی م  یص تشخ
مدل  دقت  پا   ی محل   ازی س اما  خطای    است.   یین آن    RMSEمیانگین 

کریجینگ،  ANN  ،ANFIS  ،SVRهای  مدل   ،LS-SVR  ،GIM    و
IRI2016    1/ 27،  2/ 73،  3/ 91در دو ایستگاه کنترل داخلی به ترتیب برابر با  ،

است   TECU  6/ 93و    3/ 02،  1/ 04،  2/ 70 دو  ؛  شده  در  دیگر  عبارت  به 
-LSو    SVRهای  ایستگاه کنترل داخلی کمترین مقدار خطا مربوط به مدل 

SVR   .است 

تحل   یه تجز   ی برا  در    ین ماش   یادگیری   ی ها مدل دقت  تر  یق دق   یل و 

  یستگاه ا   دو   یونسفر و مدل کریجینگ،   ی تجرب   ی، جهان   ی ها با مدل   یسه مقا 

یستگاه  ا   دو در نظر گرفته شده است. هر    GPSشبکه    محدود کنترل خارج از  

ها دو  مدل   ی خطا   یل تحل   ی هستند. برا   IGS  ی شبکه جهانی ها یستگاه ا   جزء 

بدون استفاده از مشاهدات    ها در نظر گرفته شده است: آموزش مدل  یو سنار 

ها با استفاده از مشاهدات  و مجدداً آموزش مدل   خارجی کنترل    های یستگاه ا 

دهد.  ی را نشان م   یو دو سنار   ین ا   یج نتا   ( 4) . شکل  ی کنترل خارج   های یستگاه ا 

شکل  این دو  تمام روزها در    ی برا   RMSE  یانگین لازم به ذکر است که م 

  ه عنوان مشاهد به  GPSحاصل از   VTECین  نشان داده شده است. همچن 

   مرجع در نظر گرفته شده است. 
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 (A ) 

 
 (B ) 

روز مورد بررسی    36( در  TECU)بر حسب    RMSEیانگین  م  یسهمقا  -4شکل  

مدل و   LS-SVR  ،GIM  کریجینگ،   ، ANN  ،ANFIS  ،SVRهای  برای 
IRI2016    از    در   خارجی کنترل    یستگاه ا  دو در استفاده  این  مشاهدات  حالت 

مرحله  یستگاه ا در  مشاهدات  از  استفاده  عدم  و  الف(  )شکل  آموزش  مرحله  در  ها 

 .آموزش )شکل ب( 

Fig . 4. Comparison of average RMSE (in terms of TECU) in the 

36 days investigated for ANN, ANFIS, SVR, Kriging, LS-SVR, 

GIM and IRI2016 models in two external control stations in the 

mode of using the observations of these stations in the training 

phase (Figure A) and Not using observations in the training phase 

(Figure B). 

  ی ها یستگاه ا   ارزیابی   ی در نظر گرفته شده برا   سناریو دو    یج نتا   یسه مقا 
  یادگیری   ی ها تمام مدل   RMSEدهد که  ی به وضوح نشان م   ی کنترل خارج 

مرحله آموزش کمتر از حالت    ی استفاده از مشاهدات برا   حالت در    ین ماش 
  یابد، ی کاهش م  ی زمان ها  مدل  RMSEخطای   یگر، است؛ به عبارت د   یگر د 

کنترل در مرحله آموزش استفاده شود. در هر   ی ها گاه یست ا  ات که از مشاهد 
کنترل    یستگاه ا   هر دو در    LS_SVRمدل  ،  RMSEشده  یابی ارز   حالت دو  

  ی ها مدل   RMSEذکر است که    شایان است.    یگر د   ی ها کمتر از مدل   ی خارج 
  ین ا   RMSEسه برابر    یباًتقر   ی کنترل خارج   ی ها یستگاه در ا   یادگیری ماشین 

ا مدل  در  داخل   ی ها یستگاه ها  ا   ی کنترل  م   ین است.  دقت  ی نشان  دهد که 

 
1. GNSS Constellations 

  محدوده بالاست. با دور شدن از    GPSشبکه    محدوده در    ML  ی ها مدل 
دهد  ی نشان م (  4شکل )   یج . نتا یابد ی ها به شدت کاهش م شبکه، دقت مدل 

است.    یافته   یش به شدت افزا   حالت در هر دو    ANFISمدل    RMSEکه  
دارای اعتبار    GPSشبکه    محدوده در    ANFISمدل  آنگاه فازی  - قوانین اگر 

  شدت این قوانین به شبکه، اعتبار    محدوده حال، با دور شدن از    ین با ا هستند.  
  ی ها یستگاه در ا   ANFISعامل باعث کاهش دقت مدل    ین . ا یابد ی کاهش م 
در    LS-SVRشده است. لازم به ذکر است که دقت مدل    خارجی کنترل  

و   GIM  ی ها مدل   از و در هر دو حالت بالاتر    ی کنترل خارج   یستگاه ا   دو هر  
IRI2016   ها در  مشاهدات ایستگاه   که   ی زمان در مدل کریجینگ    باشد. ی م

از حالت  مرحله سرشکنی و برآورد ضرایب مدل استفاده شده، خطا کم  تر 
های کنترل خارجی است. این مقایسه  بدون استفاده از مشاهدات ایستگاه 

  ی و تجرب   ی جهان   ی ها مدل   یگزین تواند جا ی م   LS-SVRمدل  دهد  نشان می 
 باشد.   GPSشبکه    محدوده در خارج از  
  استفاده از آن در   VTEC  یق دق   ی ساز مدل   ی اصل   ی از کاربردها   یکی 

نقطه  موقعیت  ) تعیین  دقیق  گ   ( PPPای  است.    ی ها یرنده با  فرکانس  تک 
  ی با دقت بالا برا   یونسفری مدل   یک تک فرکانس،    یرنده گ   یک معمولًا در 

  ینه به   یکرد رو   یک عنوان  به   PPPاست. روش    یاز مورد ن   یق دق   یت موقع   یین تع 
با استفاده    کینماتیکی و    یکی استات در حالت    ژئودتیک نقطه   یت ارائه موقع   ی برا 

تعیین    ی موجود است. برا   GNSS  1  تعیین موقعیت   های منظومه   ی از تمام 
  PPP  ساعته، روش   24یک و با استفاده از مشاهدات  در حالت استات   موقعیت 

م در    ی ها دقت   تواند ی م  برا   متر یلی سطح  مؤلفه   ی را    ی مختصاتیها همه 
تک فرکانس در    ی ها داده   یکرد، رو   ین ( ارائه دهد. در ا ارتفاع و    عرض )طول،  

ا   شوند، ی پردازش م   PPP  لت حا  در منطقه    GPS  های یستگاه اگرچه همه 
از  کنند ی م   دریافت را    ه فرکانس دو  مورد مطالعه مشاهدات   استفاده  . هدف 

  یرهای اصلاح تأخ   ی برا   یونسفر   ی ها تک فرکانس تنها اعمال مدل   ی ها داده 
  یونسفر استفاده از مشاهدات دو فرکانس که اثرات    ی جا است، به   یونسفری 

  روش   غالب در   ی خطا   یونسفری،   ر ی که تأخ یی . از آنجا برد ی م   ین از ب کلًا  را  
PPP    ی عنوان شاخص توان به ی م را  آن  نتایج  تک فرکانس است،  با مشاهدات  

 . کرد استفاده    یونسفری   ی ا ه دقت مطلق مدل   برای ارزیابی 

یادگیری ماشین ارزیابی    ی ها آمده از مدل  دست به  VTECبا استفاده از  

  راینکس محاسبه شده و سپس مشاهدات  انکسار یونسفری  ، شده در این مقاله 

ا ی م   یح کنترل تصح   ی ها یستگاه ا  دو  داخل   یستگاه شود. مختصات  با    ی کنترل 
با    ین . همچن شوند می برآورد  برنیز    افزار شده و نرم   یح استفاده از مشاهدات تصح 

شود.  ی زده م   ین تخم مجدداً    ، کنترل   ی ها یستگاه ا   یق مختصات دق   تفاضلی،   لت حا 

  یسه مقا   حاصل از دو روش )برآورد با برنیز و محاسبه از حالت تفاضلی(   مختصات 
  RMSEنتایج    تر، یق دق   یابی ارز   ی د. برا ن شو ی محاسبه م ها،  مدل   RMSEشده و  

روزهای ها مؤلفه  مختصاتی  فعا   202و    197  ی  و    یدی خورش   ی ها لیت که 
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در    KLBRو    TABZ، در دو ایستگاه کنترل داخلی  دارند   ی متفاوت   یسی ژئومغناط 
و    یدی خورش   یت فعال   ی دارا   197  روز   نشان داده شده است. (  6،   5های ) شکل 

 است.   202تری نسبت به روز  بالا   یسی ژئومغناط 

 

 (A ) 

 

 (B ) 

  ی مختصات   های مولفه در    )بر حسب میلیمتر(   RMSEخطای    یل و تحل   یه تجز   - 5شکل  

-LS  کریجینگ،   ، ANN  ،ANFIS  ،SVR  ی ها مدل   ی برا   TABZ  ی کنترل داخل   یستگاه ا 

SVR  ،GIM    وIRI2016    شکل ب(   202)شکل الف( و روز    197روز  در(. 

Fig. 5. Analysis of RMSE error (in mm) in coordinate 

components of TABZ indoor control station for ANN, ANFIS, 

SVR, Kriging, LS-SVR, GIM and IRI2016 models on day 197 

(Figure a) and day 202 (Figure b). 

  کریجینگ،   ، ANN  ،ANFIS  ،SVR  ی ها با مدل   تعیین موقعیت دقت  
LS-SVR  ،GIM    وIRI2016   کنترل    یستگاه در اTABZ    بالاتر ازKLBR  
و    TABZکنترل    ی ها یستگاه ا   ی مختصات   ی ها مؤلفه   RMSE  یل است. تحل 
KLBR   مدل    یستگاه، دهد که در هر دو ا ی نشان مLS-SVR   ی دارا  RMSE  

کنترل   یستگاه دو ا  یج نتا   یسه است. مقا   یگر د   ی ها مدل سایر  نسبت به    ی کمتر 
با استفاده  تعیین موقعیت    دقت   ی متر یلی م   54تا    10نشان دهنده بهبود    ی داخل 

نشان  بالا    های شکل   یج است. نتا   یگر د   ی ها نسبت به مدل   LS-SVRاز مدل  
  یستگاه در دو ا   GIMو مدل جهانی    IRI2016  ی مدل تجرب   ی دهد که برا ی م 

نداشته است. نکته    ی بهبود چندان   دقت تعیین موقعیت   ی ، خطا داخلی   کنترل 
د  که    ین ا   یگر مهم  مدل   RMSEاست  فعال همه  در  و    یدی خورش   یت ها 

 است.   یین پا های  فعالیت از حالت    ، بیشتر بالا   یسی ژئومغناط 

 

 (A ) 

 

 (B ) 

تحل  یهتجز  -6شکل   میلی  RMSEخطای    یلو  حسب    های مؤلفهدر    متر( )بر 

  ،ANN  ،ANFIS  ،SVR  یهامدل   یبرا  KLBR  یکنترل داخل   یستگاها  یمختصات
روز    197روز  در    IRI2016و    LS-SVR  ،GIM  کریجینگ، الف( و    202)شکل 
 .)شکل ب(

Fig. 6. RMSE error analysis (in mm) in coordinate components 

of KLBR indoor control station for ANN, ANFIS, SVR, 

Kriging, LS-SVR, GIM and IRI2016 models on day 197 (Figure 

a) and day 202 (Figure b). 

   VTEC  ی زمان-مکانی یسازمدل

مدل   پس  تست  و  آموزش  ،  ANN  ،ANFIS  ،SVR  ی ها از 
و  مدل   توان ی م حال    ، LS-SVR  کریجینگ  از  استفاده    ی ها با 

در    VTEC  زمانی -ی مکان   ییرات تغ   یده، د آموزش  شبکه  محدوده  را 
GPS   ها، مدل  مدل   ی خطا   آنالیز . در مراحل  برآورد کردLS-SVR  

این  در   ین بنابرا ؛  داشته است  ی کمتر  ی خطا   یگر د  ی ها نسبت به مدل 
  IRI-VTECو    GPS-VTECبا  حاصل از این مدل    VTECبخش  

  ی را برا   یسه مقا   ین ا   یج نتا   ( 10( تا شکل ) 7شکل ) شده است.    یسه مقا 
داخل   ی ها یستگاه ا  م   KLBRو    TABZ  ی کنترل  دهد.  ی نشان 

  VTECو    GPS-VTEC  تفاضل ،  ( 10( و ) 8)   در دو شکل   ین همچن 
 نشان داده شده است.   IRI2016و    LS-SVR  ی ها مدل 
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 (A ) 

 
 (B ) 

 
 (C ) 

 

-IRIو  )شکل ب(    LSSVR-VTEC،  )شکل الف(   GPS-VTEC  یسه مقا   - 7شکل  

VTEC    )ی کنترل داخل   یستگاه در ا )شکل ج  TABZ روز از سال  دهنده  نشان   ی . محور افق
 (DOY )    به وقت جهانی   زمان   ی و محور عمود است   (UT را نشان م ) دهد ی. 

Fig. 7. Comparison of GPS-VTEC (Figure A), LSSVR-VTEC 

(Figure B) and IRI-VTEC (Figure C) at TABZ indoor control 

station. The horizontal axis represents the day of the year (DOY) 

and the vertical axis represents the time in Universal Time (UT). 

از مدل    VTEC  و   GPS-VTEC  یسه مقا    ی در تفاوت   LS-SVRحاصل 
تفاوت    IRI2016مدل    ی ؛ اما برا دهد ی را نشان م   TECU  4/ 75تا    0  حدود 

دهد که  ی نشان م  یسه مقا  ین ا شود. دیده می  TECU 18/ 50تا  0حدود  در 
محل   IRI2016  تجربی   مدل    LS-SVRمدل  دارد.    یینی پا   یار بس   ی دقت 

با  را    VTEC  ی زمان   ییرات تغ  است    ین تخم   GPS-VTECمطابق  زده 
میزان  منحنی  تغییرات  ) )چگونگی  شکل  در  نشان  7ها  را  موضوع  این   )

  8  ی و در بازه زمان  223تا   219 ر روزهای د   VTEC بیشینه مقدار . دهد( می 
  VTEC  ییرات تغ   بیشینه   ین همچن   LS-SVR. مدل  ه است رخ داد   UT  10تا  
  مدل   ی ، برا حال   ن ی ا   دهد. با ی نشان م   GPS  حاصل از   VTECبا  مطابق  را  

مشاهده    228تا    225  روزهای   در   VTEC  بیشینه   یک ،  IRI2016  تجربی 
 . یستند سازگار ن   GPS-VTECبا    ییرات تغ   ین شود. ا ی م 

 
 (A ) 

 
 (B ) 

 
  VTEC)شکل الف( و    LS-SVRمدل    VTECبا    GPSحاصل از    VTECتفاضل    - 8شکل  

روز از سال  دهنده  نشان   ی محور افق ،  TABZ)شکل ب( در ایستگاه کنترل داخلی    IRIحاصل از مدل  

 (DOY )    به وقت جهانی   زمان   ی و محور عمود است   (UT را نشان م ) دهد ی. 

Fig. 8. Difference of VTEC from GPS with VTEC from LS-SVR 

model (Figure a) and VTEC from IRI model (Figure b) at indoor 

control station TABZ, the horizontal axis represents the day of the 

year (DOY) and the vertical axis is the Universal Time (UT)) is 

showing. 

را  VTEC یزمان ییراتتغ LS-SVR، مدل KLBRکنترل   یستگاهدر ا
حاصل از  VTECدهد؛ اما ی نشان م GPSحاصل از  VTECمطابق با 

  TECU  75/20تا    0حدود  در    GPS-VTECبا    IRI2016مدل تجربی  
 دهد ینشان م  KLBRکنترل    یستگاها  یجنتا  ینتفاوت وجود دارد. همچن

  ییرات در نشان دادن تغ  ییبالا  یارو دقت بس  یتاز قابل  LS-SVRکه مدل  
 برخوردار است.   یمحلسازی در مدل یونسفر یزمان
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 (A ) 

 

 (B ) 

 

 (C ) 

 

و )شکل ب(    LSSVR-VTEC،  )شکل الف(   GPS-VTEC  یسه مقا   - 9شکل  

IRI-VTEC    )ی کنترل داخل   یستگاهدر ا)شکل ج  KLBR دهنده نشان   ی . محور افق
از سال )  ( را نشان UT)   به وقت جهانی   زمان  یعمودو محور  است    ( DOYروز 

 .دهد ی م 

Fig. 9. Comparison of GPS-VTEC (Figure A), LSSVR-VTEC 

(Figure B) and IRI-VTEC (Figure C) at the indoor control 

station KLBR. The horizontal axis represents the day of the year 

(DOY) and the vertical axis represents the time in Universal 

Time (UT). 

 
 (A ) 

 
 (B ) 

 

)شکل    LS-SVRمدل    VTECبا    GPSحاصل از    VTECتفاضل    -10شکل  

،  KLBR)شکل ب( در ایستگاه کنترل داخلی    IRIحاصل از مدل    VTECالف( و  
افق )روز  دهنده  نشان  یمحور  عموداست    (DOYاز سال  وقت    زمان  یو محور  به 

 .دهدی( را نشان مUT) جهانی

Fig. 10. Difference of VTEC from GPS with VTEC from LS-

SVR model (Figure a) and VTEC from IRI model (Figure b) 

at indoor control station KLBR, horizontal axis represents 

day of year (DOY) and vertical axis is Universal Time (UT)) 

is showing. 

 VTEC  ی زمان   ینی ب یش پ 

 ین، در ا VTECمقدار    برآورد در    LS-SVRمدل    قابلیت   یابی منظور ارز به 
ا   یل و تحل   یه مورد تجز   ی زمان   ی ها ی بخش سر   ینقرار گرفته است. در 

آنالیز  ی برا   GPS  یستگاه ا   15روزه در    36از مشاهدات    مقاله   ارزیابی و 
برا مدل   ی خطا  است.  شده  استفاده  جد  ی خطا  یل تحل   ی ها  در   ید مدل 

آموزش استفاده   یروز برا   35از مشاهدات    ، VTEC  ی زمان   یسر   بینی یش پ 
در ارزیابی    ین . اشود ی م   بینی یش پ   36روز    ی برا  VTECو مقدار    شود ی م 
شود. در هر دو ی انجام م   KLBRو    TABZ  ی کنترل داخل   ی هایستگاه ا 
با سپس و   برآورد شده  LS-SVRبا مدل   VTECکنترل، مقدار   یستگاه ا 

VTEC  آمده از   دست بهGPS  یها ل مد  ین و همچن GIM   وIRI2016 
مطلق  (  12،  11)   های شکل شود.  ی م   یسه مقا  -GPS  ین ب ما   تفاضل قدر 
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VTEC    وVTEC    ی هامدل حاصل از  LS-SVR  ،GIM    وIRI2016  
ا  دو  برا   یستگاه را در  روز  کنترل  از مشاهدات( 36)روز    228ی  نشان    ام 

  ها نسبت به مدل  یر سا  یاد ز  ی خطا   یل دهد. لازم به ذکر است که به دل ی م 
 شده است.  گرفته   ید مدل جد   ی فقط برا   یسه ، مقاLS-SVR  مدل 

  داخی   کنترل   یستگاه در ا (  12،  11های ) مطابق با نتایج حاصل از شکل 
TABZ   ین حداکثر و حداقل اختلاف ب  GPS-VTEC    وLSSVR-VTEC  

کنترل    یستگاه در ا   یر مقاد   ین . ا باشد ی م   TECU  0/ 25و    1/ 89  یب به ترت 
KLBR   0/ 75و    2/ 85  یب به ترت  TECU   ی خطا   یانگین . م شوند ی محاسبه م  

  KLBR  ،02 /1و    TABZ  ی کنترل داخلی ها یستگاه در ا   LS-SVRمدل  
TECU   ی زمان   ی سر   ینی ب یش پ   یت قابل   ید جد   مدل   گر ی د   عبارت   است. به   شده  
VTEC    1/ 02را با دقت  TECU   ی ها مدل   ی دارد. برا  GIM    وIRI2016  ،

است.    TECU  4/ 22و   2/ 26 یب کنترل به ترت  یستگاه خطا در دو ا   یانگین م 
در    یی از دقت بالا   ید ارائه شده در این مقاله که مدل جد   دهد ی نشان م   یج نتا 
 برخوردار است.   یونسفر   ی زمان   های ی سر   بینی یش پ 

 
مابین   -11شکل   تفاضل  مطلق  -LS  ی ها مدل   VTECو    GPS-VTEC  قدر 

SVR ،GIM    وIRI2016   ی کنترل داخل   یستگاه در ا  TABZ   228ی روز برا. 

Fig. 11.  Absolute value of difference between GPS-VTEC and 

VTEC of LS-SVR, GIM and IRI2016 models at TABZ indoor 

control station for day 228. 

 

مابین  -12شکل   تفاضل  -LS  یهامدل   VTECو    GPS-VTEC  قدر مطلق 

SVR  ،GIM  وIRI2016  ی کنترل داخل یستگاهدر اKLBR  228ی روز برا . 

Fig. 12. The absolute value of the difference between GPS-

VTEC and VTEC of LS-SVR, GIM and IRI2016 models at the 

indoor control station KLBR for day 228. 

 گیری و بحث  نتیجه

 یمقدار محتوا زمانی  - مکانی   ینی بیش و پ   یساز مدل   مقاله  ینهدف از ا 
کل  یونسفر الکترون  از  TEC)   ی  استفاده  با  مربعات (  کمترین  مدل 

منظور، مشاهدات  ین ا   ی ( بود. برا LS-SVR)  رگرسیون بردار پشتیبان 
در   یران )شبکه محلی آذربایجان(غرب ا  شمال در    GPS  یستگاه ا   15

زمان  روزهای بازه  سال    228تا    193  ی  دل   1391در  شد.   یلانتخاب 
در دسترس بودن   یج، نتا   یل و تحل   یه تجز   ی برا   ی بازه زمان   ین انتخاب ا 

کامل  مشاهدات    ی مجموعه  ب   GPSاز  از   یستگاه،ا   15  ین بود. 
 یکنترل داخل   ی ها یستگاه عنوان ا به  KLBRو    TABZ  ی ها یستگاه ا 

شد. ها از مرحله آموزش حذف  یستگاه ا   ین انتخاب شدند. مشاهدات ا 
ا به   TEHN  و   ARUC  ی ها یستگاه ا   ین همچن   یها ه یستگا عنوان 

از   خارج  از    GPSشبکه    محدودهکنترل  استفاده  با   7انتخاب شدند. 
ورود  جغراف  یپارامتر  عرض  و  از ،  GPS  ی ها ستگاه ی ا   یایی طول  روز 

یسی ژئومغناط   ی ها شاخص (،  UT(، زمان به وقت جهانی )DOYسال ) 
KP    وDST  ، یدی خورش   یتشاخص فعال   (F10.7و همچن ) پارامتر   ین

 آموزش داده شد. پس از مرحله آموزش،  ید، مدل جد VTEC  یخروج 
استفا   VTEC  مقدار مدل  دهبا  در   شده  برآورد  LS-SVR  از  و 

 یتمام   ین همچن   گردید.  یابی ارز   یو خارج   ی کنترل داخل   ی ها یستگاه ا 
مدل دست به   یج نتا  با  عصب   ی ها آمده  (، ANN)   ی مصنوع  یشبکه 
عصب   یستم س  رگرس ANFIS)   سازگار   ی فاز - ی استنتاج   یبردار   یون (، 

) پشت  کریجینگ، SVRیبان   ،)  GIM    وIRI2016   شد.  یسه مقا 
، ضریب همبستگی RMSEهای آماری خطای نسبی، خطای  شاخص 

مدل   dVTECو   دقت  ارزیابی  گرفتند. جهت  قرار  استفاده  مورد  ها 
نقطه   VTECسازی  مدل   ر ی تأث همچنین   موقعیت  تعیین  دقیق در  ای 

 (PPP مورد بررسی قرار گرفت. در ادامه و پس از ارزیابی دقت مدل ) ،ها
برآورد  مطالعه  مورد  شبکه  محدوده  در  کلی  الکترون  محتوای  مقدار 

 .ها مقایسه شد شده و با سایر مدل 

اساس  گرفته    بر  انجام  ی  ها مدل   RMSE  یانگین م آنالیزهای 
ANN  ،ANFIS  ،SVR ،   ،کریجینگ  LS-SVR  ،GIM    و

IRI2016   ا دو  داخل   یستگاه در  ترت   ی کنترل  با  به  برابر  ،  3/ 91یب 
است.    TECU  6/ 93و    3/ 02،  1/ 04،  2/ 70،  1/ 27،  2/ 73 بوده 

ها در دو ایستگاه کنترل داخلی به ترتیب  میانگین خطای نسبی مدل 
درصد    26/ 56و    12/ 54،  6/ 09،  11/ 60،  7/ 85،  9/ 39،  15/ 98برابر با  

شد.   تحل   یه تجز محاسبه  ا   یل و  در  داخل   های یستگاه خطا    ی کنترل 
مدل   که  داد  بالاتر   LS-SVRنشان    ییرات تغ   برآورد در    ی دقت 

همچنین نتایج  دارد.    یگر د   ی ها نسبت به مدل   VTEC  ی زمان - ی مکان 
داخلی   کنترل  ایستگاه  در  که  داد  نشان  خطای    KLBRآنالیزها 

ایستگاه کنترل داخلی  مدل  از  بیشتر  یادگیری ماشین    TABZهای 
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ایستگاه   بودن  احاطه  امر  این  علت  ایستگاه   TABZبود.  های  با 
بود.   تحل   یه تجز آموزش  از  کنترل    ی ها یستگاه ا   یج نتا   یل و  خارج 

مطالعه  مورد  شبکه  مدل    محدوده  دقت  که  داد    LS-SVRنشان 
سا  به  ب مدل   یر نسبت  خطا   یشتر ها  در    LS-SVRمدل    ی است. 

  است. به   ARUCیستگاه  از ا   یشتر ب   TEHN  ی کنترل خارج   یستگاه ا 
های  مدل   ی ، خطا GPSشبکه    محدوده از    ن با دور شد   ، گر ی د   عبارت 

اگر در مرحله آموزش از    ین . همچن یابد ی م   یش افزا   یادگیری ماشین 
ا    ها مدل   ی استفاده شود، خطا   خارجی کنترل    ی ها یستگاه مشاهدات 

بود.  خواهد    ینی ب یش پ   VTEC  ی زمان   ی سر   یل تحل   ین همچن   کمتر 
با مدل   مقاله شده  این  در  ارائه شده  ا   جدید  که  داد  مدل    ین نشان 

  TECU  1/ 89  یی در حدود با خطا   VTECمقدار    ینی ب یش پ   ایی توان 
 را دارد. 

مدل  مورد  در  که  دیگری  مشابه  تحقیقات  با   TECسازی  در 
است مدل  شده  گرفته  انجام  اخیر  سالیان  در  ماشین  یادگیری  های 

نظام  تحقیقات  همکاران  مخصوصاً  و  و 1402،  ]32[زاده  فیضی  ؛ 
همکاران،  2021همکاران،   و  رزین  غفاری  دقت  2022؛  در به  هایی 

یافته   TECU  1حدود   الگوریتم ؛  انددست  که  کرد  اشاره  بایستی  اما 
آموزش و همچنین مشاهدات مورد استفاده در این تحقیقات متفاوت 
این  از  ایحال مقایسه نتایج حاصل  از تحقیق حاضر بوده است. علی 

نشان  بالا  در  شده  اشاره  تحقیق  سه  با  دقت مقاله  بهبود  دهنده 
های دیگر استفاده نسبت به مدل   LS-SVRسازی با روش جدید مدل 

است.  داد که مدل    مقاله   ین ا   یج نتا   شده  قابل   LS-SVRنشان   یتاز 
مدل   یی بالا   یار بس  پ   ی ساز در  در   ی زمان - ی مکان   ییرات تغ   بینی یش و 

VTEC   مدل   ینها نشان داد که دقت ا یل و تحل   یهبرخوردار است. تجز
 محدودهبالا است؛ اما با دور شدن از    یار بس   GPSشبکه    محدوده در  

مGPSشبکه   کاهش  مدل  دقت  جد یابد ی ،  مدل  دقت  اما  در   ید؛ 
ب   ی ها یستگاه ا  مدل   یشتر ب   یرونیکنترل   IRI2016و    GIM  یها از 

ا  سرعت   ی محل   یونسفر مدل    یک مدل    ین است.  و  دقت  از  و  است 
 . برخوردار است  یی بالا  یمحاسبات 

 تشکر و قدردانی 

نقشه  سازمان  از  ) نویسندگان  کشور  اختیار NCCبرداری  در  جهت  به   )
های شبکه محلی آذربایجان تشکر و قدردانی  های ایستگاه گذاشتن داده 

ارزشمند می  ارائه نکات بسیار  به سبب  از داوران محترم  کنند. همچنین 
 . شود قدردانی می علمی،  
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Achieving low ripple, high efficiency, high reliability, and optimal 

volume and weight are crucial in the power supply of traveling-

wave-tube amplifier (TWTA) lamps in satellites. This article focuses 

on optimizing the efficiency and reliability of high-voltage DC/DC 

electronic power converters for use in satellite and TWTA systems.  

The optimization goal, using the multi-objective genetic algorithm 

NSGA-II, is to minimize the objective function, encompassing both 

efficiency and reliability. Reliability is assessed through a Markov 

model, which considers short-circuit and open-circuit failures in 

circuit switches and diodes, as well as short-circuit failures in 

passive circuit elements.  The optimization process begins with 

defining the input variables for the algorithm. Sensitivity analysis is 

utilized to eliminate parameters with low sensitivity whose 

variations do not significantly impact the objective function. 

Parameters for the NSGA-II algorithm, including the number of 

iterations, population size, and probabilities of crossover and 

mutation, are precisely determined to ensure accurate computation 

of circuit variables.  The results demonstrate that this method 

achieves high reliability alongside high efficiency through the 

optimal selection of circuit components, ensuring the converter's 

effectiveness for application in satellite systems. 
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ه    لامپ ا زا ش  اندم ن   ق ب یت اطمی  ن م بع تغذ ه ت ان ب لا ب  ک  برد
TWTA   

 2یرستمی عالم ی مهدو *1پیمان محمدی

 تحقیقات و فناوری، تهران، ایرانپژوهشگاه هوافضا، وزارت علوم،  دانشجوی دکتری، -1

 استادیار، پژوهشگاه هوافضا، وزارت علوم، تحقیقات و فناوری، تهران، ایران -2
 

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1402اردیبهشت   15دریافت 
 1402خرداد   25بازنگری 
 1402خرداد  29پذیرش 

 1402خرداد   29انتشار اولین 
 

 های كلیدی: واژه

  DC یمبدل ولتاژ بالا
  نانیاطم تیقابل

   کیژنت تمیالگور
 مدل مارکوف  

   لامپ توان بالا در ماهواره
 

 
تام   ن ی تر از مهم  به  مربوط  ر در ماهواره   TWTA  ی ها توان لامپ   ن ی مسائل  داشتن    پل ی ها 

مقاله راندمان و    ن ی . در ا باشد ی م   نه ی بالا، حجم و وزن به   نان ی اطم   ت ی بازده بالا، قابل   ، ن یی پا 

الکترون   نان ی اطم   ت ی قابل  برا   DC/DCقدرت  - ک ی مبدل  بالا  سامانه   ی ولتاژ  در    ی ها کاربرد 

تابع هدف که شامل    ی ساز حداقل   ، ی ساز نه ی . هدف به شود ی م   نه ی آن به   رستنده ماهواره و ف 

.  باشد ی م   (  (NSGA-IIچند هدفه  ک ی ژنت   تم ی کمک الگور است به   نان ی اطم   ت ی راندمان و قابل 

اتصال    ی که در آن خطاها   شود ی از مدل مارکوف استفاده م   نان ی اطم   ت ی قابل   ی اب ی منظور ارز به 

  و ی پس   ی ها المان   ی اتصال کوتاه برا   ی مدار و خطا   ی ودها ی و د   دها ی کل   ی کوتاه و مدار باز برا 

شده  درنظرگرفته  برا مدار  متغ   ی ساز نه ی به   ی است.  عنوان  به   تم ی الگور   ی ورود   ی رها ی ابتدا 

تع   ی ورود  هدف  آنال   شوند ی م   ن یی تابع  کمک  به  دارای    یی پارامترها   ت ی حساس   ز ی تا  که 

  ن ی چن عمده ندارد، حذف شوند. هم   ر ی تاث   ف بر تابع هد   راتشان یی هستند و تغ  ی ن یی پا  ت ی حساس 

و احتمال تقاطع و جهش    ت ی شامل تعداد تکرار، تعداد جمع  NSGA-II  تم ی الگور  ی پارامترها 

دق   ی برا  تع   ی رها ی متغ   ق ی محاسبه  نتا اند. همان شده   ن یی مدار،  بخش  در  که  آورده    ج ی گونه 

ا شده  در  به   ن ی است  انتخاب  با  بالا  راندمان  حفظ  بر  م المان   نه ی روش علاوه  به    توان ی ها 

 .  افت ی مبدل دست    ن ی ا   ی بالا برا   نان ی اطم   ت ی قابل 
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   اختصارات و    علائم

 Boost bCخازن خروجی مبدل 

 f7, Cf6, Cf5C f4, Cf3, Cf2, Cf1C خازن فیلتر خروجی 

 s, CpC خازن های مبدل رزونانسی 

 D ( Duty Cycleدوره کاری )

 Boost bDدیود 

 Boost sbfفرکانس کلیدزنی 

 Fullفرکانس کلیدزنی 

Bridge 
sf 

 A1, IHlx,IA0, IC1, IC2, IC3, IC4I های بار خروجی جریان

 LsI جریان خروجی اینورتر 

 Boost bLسلف 

 mL اندوکتانس مغناطیس کنندگی 

 sL سلف مبدل رزونانسی 

 n6, n5, n4, n3, n2, n1n, n ,7 نسبت ترانسفورماتور 

 conP توان تلفاتی هدایتی مسیر 

 Dr, PDb, PDP های تلفاتی دیودهای مبدلتوان

 lossP توان تلفاتی کل

 sw-S, Pcon-S, PSb, PSP های تلفاتی کلیدهای مبدل توان

 con-T, Pe-T, Ph-T, PTP های تلفاتی ترانسفورماتور توان

 outP توان خروجی 

Hlx,RA0, RC1, RC2R, C3, RC4R , های بار خروجی مبدلمقاومت

A1R 

 Boost bSکلید مبدل 

 S3, S2, S1S ,4 کلیدهای اینورتر 

 Boost bVولتاژ خروجی  

Hlx,VA0, VC1, VC2, VC3, VC4V , ولتاژهای خروجی مبدل

A1V 

 inV ولتاژ ورودی

 invV ولتاژ خروجی اینورتر 

 outV ولتاژ خروجی 

 refV ولتاژ مرجع 

 η بازده مبدل

 مقدمه  

گسترده شده    ار ی مختلف بس   ع ی ولتاژ بالا در صنا   ه ی امروزه کاربرد منابع تغذ 
ا  جمله  از  م   ن ی است.  آرا   توان ی کاربردها  [،  1]   ک ی فوتوولتائ   های ه ی به 

تغذ 2]   ک ی الکترواستات   های دهنده رسوب  منابع  ل   Xاشعه    ه ی [،  [،  3]   زر ی و 
 کرد.    اشاره   غیره [ و  5]   ی پالس   ی [ و کاربردها 4خلأ ]   های لامپ   ی مدولاتورها 

راندمان مبدل  یسازنه یبه   ر،یاخ  هایسال  در   نگیچیسوئ  یهاو 
DC/DC   تحقبه مورد  گسترده  و    قی طور  است  گرفته  قرار  مطالعه  و 

  جهیراندمان مبدل و در نت  شیافزا  یبرا  یمختلف  یکنترل  هایی استراتژ

از مقالات    ی[ در برخ6شده است ]  شنهادیپ  ستمیکل س  ییکارا بهبود
ارائه  ه ب  دیجد  یارافزسخت  هاییتوپولوژ مبدل  راندمان  بهبود  منظور 

 [. 7شده است ]
  ت ی قابل  شافزای  ها،مبدل  یمهم در طراح  یهااز شاخص   گرید  یکی

  های ستمیاز کاربردها مانند س  یطول عمر موثر است. در برخ  ای  نانیاطم
  نانیاطم  تیبا قابل  هیاستفاده از منبع تغذ  ،ییفضا  هایسامانه   ای  یمخابرات
  از یمورد ن  ی کی توان الکتر  ه یمنابع تغذ  رایاست. ز  تیحائز اهم  اریبالا بس
باعث از کار افتادن کل    ،ی کند و در صورت خرابی م  نیرا تام  ستمیکل س

 تیمنظور بهبود قابلهب  هاییهمواره تلاش   ن،ی[. بنابرا8]  شودیم  ستمیس
  تیقابل  ینبیشپی[  9]  در.  است  گرفته  صورت  هامبدل  نیا  نانیاطم
بالا   MOSFETو    IGBTی ستورهایترانز  یسازو مدل  نانیاطم توان 

 و مطالعه قرار گرفتند. یسمورد برر
قابل   ک ی [  10]   در    زوله ی ا   AC/DCمبدل    ی برا   نان ی اطم   ت ی مدل 

ارائه شده است. در    EVشارژ    ی ها ستگاه ی منظور استفاده در ا فرکانس بالا به 
  ی دزن ی سخت و کل   ی دزن ی با کل   AC/DC  ی مبدل صنعت   ن ی ب   ای سه ی [ مقا 11] 

  ت ی طول عمر و قابل   ش ی انجام شده است که نشان دهنده افزا   LLCنرم  
کل   سه ی قا درم   نان ی اطم  م   ی دزن ی با  ] ی سخت  در  ا 11باشد.  اساس  بر    ده ی [، 

  AC/DCمبدل    ی برا   ون ی مدولاس   ی استراتژ   ک ی   ، ی تک قطب   ون ی مدولاس 
  ات ی و عمل   کند ی ولتاژ را حذف م   ش ی طور کامل افزا ارائه شده است که به 

شده،    شنهاد ی پ   ون ی مدولاس   ی استراتژ   ن ی . ا بخشد ی نرم را تحقق م   ی دزن ی کل 
ا  قاب   من ی عملکرد  برا   ی نان ی اطم   ل و  م   ی را  فراهم  براساس  کند ی مبدل   .

و    IGBTی ستورها ی و ترانز   ود ی مانند د   ی هاد مه ی مطالعات انجام شده ادوات ن 
MOSFET   مبدل هستند    ی اجزا   ن ی رتر ی پذ ب ی آس   نگ ی چ ی سوئ   ی ها در مبدل

نقش    دها ی کل که  یی باشند. از آنجا ی م   نان ی اطم   ت ی قابل   ی بالقوه برا   ی د ی که تهد 
  ت ی قابل   ش ی با افزا   توان ی قدرت دارند، م   - ک ی الکترون   ی ها در مبدل   ی مهم 
  ی دزن ی کل   ات ی اجزا و عمل   نه ی قدرت با استفاده از انتخاب به   ی دها ی کل   نان ی اطم 

 [. 21داد ]   ش ی کل مبدل را افزا   نان ی اطم   ت ی قابل   غیره، نرم و  
ارزهب  یمختلف  هایروش  ی ها مبدل  نانیاطم  تیقابل  یابیمنظور 

ارائه شده به [41،31]  اند قدرت  براراه   کیعنوان  . مدل مارکوف    ی حل 
ارز  -  کیالکترون  های مبدل  نانیاطم  تیقابل  ینبیشیپ و    ی ابیقدرت 

قابل  هاییستمیس م  یریپذتحمل  تیبا  قرار  استفاده  مورد   ردگیی خطا، 
با   ستمیس  هاییژگیاز و  یاریبس  توانیمدل م  نی[. با استفاده از ا15]

خراب  ی افزونگ  تیقابل تعداد  خراب  ایه یناح  ها،ی مانند  پوشش    ی که  را 
را در آن لحاظ کرد.   باشدمی  هاکه وابسته به حالت  یو نرخ خراب  دهدیم

با استفاده   DC -Interleaved DCمبدل بوست  نانیاطم  تی[ قابل16در ]
ار نتا  یابیزاز مدل مارکوف  شده    سهیمقا  یبا مبدل بوست معمول  جیو 

طول عمر   شیمنظور افزاه ب  یقیکنترل تطب  تمیالگور  کی  نیچناست. هم
شده است.    یطراح  نهیبا حفظ راندمان بالا و کاهش هز  DC-DCمبدل  

دهد، ی را نشان م  یروش کنترل  نی ا  نهیدست آمده، عملکرد به ه ب  جینتا
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[  17نشده است. در ]  اندمان موجب کاهش ر  MTTF  شیکه افزایطوره ب
 یابیبالا و ارز  نانیاطم  تیبا قابل  یکاربردها   یبرا  دیجد  DC-DCساختار  

مارکوف انجام شده است که بهبود   رهیبا استفاده از زنج نانیاطم تیقابل
در   یشنهادی مبدل پ یتحمل خطا برا تیو قابل نانیاطم تیشاخص قابل

 دهد.ی را نشان م هاچ یسوئ  یپاسخ به خراب
ب   ک ی [  18]   در  جامع  مارکوف  قابل ه مدل  مطالعه عملکرد    ت ی منظور 

مدولاس   زوله ی ا   DC-DC  ی ها مبدل   نان ی اطم  شامل    ون ی با  پالس  عرض 
شده است که در    شنهاد ی پول پ - پل و پوش   م ی پل کامل، ن   DC-DCساختار  

مدار در نظر گرفته شده    ی ها اتصال کوتاه و مدار باز المان   ی خطاها   ر ی آن تاث 
نسبت    ، ی توان خروج   ، ی دوره کار   رات ی تاث   ی شنهاد ی از مدل پ   اده است. با استف 

  ی اب ی ارز   وسته ی مبدل در مد گسسته و پ   ی ترانسفورمر و بهره ولتاژ برا   ل ی تبد 
  ت ی باعث کاهش قابل   ی توان خروج   ش ی دهد که افزا ی نشان م   ج ی شده است. نتا 

 شده است.   نان ی اطم 
زم   ی محدود   قات ی تحق   ن ی چن هم  هدفه    ی ساز نه ی به   نه ی در  چند 

  ت ی ف ی [ راندمان، ک 19قدرت صورت گرفته است. در ]   ک ی الکترون   ی ها مبدل 
هز  و  ابعاد  به   نه ی توان،  پارامترها ساخت  برا   ی عنوان  هدف  مبدل    ی تابع 

AC/DC   انجام    تم ی به کمک الگور   ی ساز نه ی لحاظ و به مدرن چند هدفه 
 [ در  است.  ر ی [  20شده  ساختار  و    ی معرف   AC/DC  ی د ی بر ی ه   زشبکه ی ک 

 . شده است   بهینه    (NSGA-II )چند هدفه    ک ی ژنت   تم ی توسط الگور 

چند هدفه به    یسازنه یطور همزمان به ه مراجع مطالعه شده ب  در
به کمک مدل مارکوف   نانیاطم  تیقابل  یابیو ارز  کیژنت  تمیکمک الگور

فرستنده ماهواره    یولتاژ بالا با کاربرد لامپ توان بالا  یهامبدل  یبرا
مبدل ولتاژ    یپارامترها  یسازنهیمقاله به   ن یا  یانجام نشده است. نوآور

سازه   موردبالا   فرستنده  بخش  در  از    ییفضا  یهااستفاده  استفاده  با 
آن   نانیاطم  تیقابل  شیچند هدفه و افزا  نهیو تابع هز  کیژنت  تمیالگور

 باشد. یتوسط مدل مارکوف م
دهد. پس از یرا نشان م  یاز مبدل مورد بررس  یکل  یینما  1  شکل

 ی رهایعنوان متغبه   نانیاطم  تیراندمان و قابل  تیدو کم  ه،یاول  یطراح
فرکانس    ریمدار نظ  ی. سپس، پارامترهاشوندی تابع هدف در نظر گرفته م

مبدل   هایخازن   ت یترانسفورمر، ظرف  ل یهر مبدل، نسبت تبد  نگ یچیسوئ
به عنوان ورود و دوم  اول  اندوکتانس مبدل  و دوم، مقدار  تابع    یاول 

که دارای   ییپارامترها  تیحساس زی تا به کمک آنال شوندیم نییهدف تع
عمده ندارد،   ریروی تابع هدف تاث راتشانییهستند و تغ ینییپا تیحساس

هم شوند.  تعداد    NSGA-II  تمیالگور  یپارامترها  نیچنحذف  شامل 
جمع تعداد  برا  احتمالو    ت یتکرار،  جهش  و  دق  یتقاطع    ق یمحاسبه 

م  یرهایمتغ مشخص  الگورشوندیمدار،  از  استفاده  با  سپس   تمی. 
NSGA-IIهای آورده شده است( المان  جینتا  خشب)در    نهیبه   ری، مقاد  

 .ندآیی دست مه ب نان،یاطم تیراندمان و قابل تیمدار جهت بهبود دو کم
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 .مدار مبدل ولتاژ بالای مورد استفاده در ماهواره - 1شکل 

Fig. 1. High voltage converter circuit used in the satellite. 
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مراحل مختلف مقاله بدین شرح است: بخش دوم ساختار مدار بررسی و  
دست  تحلیل، بخش سوم محاسبات راندمان، بخش چهارم تحلیل و به 

اطمینان، قابلیت  معادلات  به  آوردن  پنجم  مقادیر بخش  آوردن  دست 
های مدار توسط الگوریتم ژنتیک و در نهایت در بخش ششم  بهینه المان

 سازی آورده شده است.  نتایج حاصل از شبیه 

 تشریح ساختار مبدل مورد بررسی 

در مراجع مختلف ساختارهای گوناگونی برای منابع تغذیه ولتاژ بالا ارائه شده  
است. استفاده از یک مبدل مدار رزونانسی در ساختار مدار قدرت این مبدل  
علاوه بر اینکه عناصر پراکندگی ترانسفورماتور ولتاژ بالا )که مقادیر قابل  

کند امکان کلیدزنی نرم برای مبدل و در  توجهی است( را در خود تجمیع می 
سازد.  نتیجه کاهش تلفات کلیدزنی و افزایش قابلیت اطمینان را فراهم می 

( رفتار  LCCموازی )   - در میان ساختارهای رزونانسی، مدار رزونانسی سری 
 . [ 02]   دهد بهتری نسبت به سایر ساختارها از خود نشان می 

  TWTAعنوان منبع تغذیه  ساختار ارائه شده در این مقاله به   1شکل  
دهد. اجزا مبدل مورد بررسی  استفاده شده در فرستنده ماهواره را نشان می 

، یک اینورتر تمام پل کنترل شده به روش شیفت  Boostشامل یک مبدل  
رزونانسی سری  مبدل  )   - فاز، یک  به LCCموازی  اینورتر  از  بعد  منظور  ( 

تجمیع عناصر پراکندگی برای کاهش تلفات کلیدزنی توسط کلیدزنی نرم و  
 (. 1باشد)شکل  می افزایش بازده و یک ترانسفورماتور و یکسوساز خروجی  

 های زیر تشکیل شده است: مدار این شکل از قسمت

های  که منبع ورودی مبدل، پنلاز آنجایی  منبع تغذیه ورودی:

  DCباشد، منبع تغذیه ورودی یک منبع تغذیه  خورشیدی و باتری می 
 متغیر است.  

ولت    44تا    22ولتاژ منبع تغذیه ورودی مبدل از  :  Boostمبدل  

استفاده شده    Boostمتغیر است. بنابراین برای تثبیت ولتاژ از یک مبدل  
که ولتاژ خروجی مبدل را تنظیم    PWMروش  است. کنترل این مبدل به

هممی و  جریان کند  ریپل  کاهش  باعث  مبدل  این  از  استفاده  چنین 
 شود.ورودی می

در مقدار مشخص تثبیت شد،   Boostبعد از اینکه ولتاژ توسط مبدل  
فرکانس بالا    ACبه ولتاژ    DCاز یک ساختار تمام پل برای تبدیل ولتاژ  

شوند که نحوی کنترل می شود. کلیدهای اینورتر تمام پل به استفاده می 
ولتاژ خروجی مبدل را ثابت و در یک مقدار مشخص تثبیت کند. این کنترل 

 شود. بر اساس شیفت فاز انجام می 
دلیل فواصل عایقی زیاد، مقدار در ترانسفورماتورهای ولتاژ بالا به

دلیل نسبت دور  چنین به اندوکتانس نشتی قابل ملاحظه خواهد بود. هم
شود مقدار  بالای آن، خازن پراکندگی که از سمت ولتاژ پایین دیده می

ای است که فرکانس  قابل توجهی دارد. مقادیر این سلف و خازن به گونه 

آن  در رزونانس  گیرد.  قرار  مبدل  سوئیچینگ  فرکانس  محدوده  در  ها 
قابلیت  نتیجه می و  بازده  و  باشند  تاثیرگذار  رفتار مبدل  بر روی  توانند 

 اطمینان مبدل را افزایش دهند. 
یک روش مناسب برای حذف مشکل عناصر پراکندگی ترانسفورماتور،  

ها در یک مبدل رزونانسی قبل از ترانسفورماتور است. مبدل  استفاده از آن 
تواند خازن پراکندگی ترانسفورماتور را مدل کند. مبدل  رزونانسی سری نمی 

بهتر   گزینه رزونانسی موازی هم رفتار مناسبی از نظر بازده در بار کم ندارد. 
رفتار    LCCمبدل   ترانسفورماتور،  عناصر  کردن  مدل  ضمن  که  است 
 دهد های رزونانسی از خود نشان می تری در بین مبدل مناسب 

 بازده مبدل  محاسبات

 تلفات مبدل شامل موارد زیر است: 
 تلفات کلیدها شامل تلفات هدایتی و کلیدزنی •

تلفات ترانسفورماتور شامل تلفات هیسترزیس و جریان فوکو در   •
 ها هسته و تلفات هدایتی سیم پیچ 

و دیودهای   Boostتلفات دیودهای موازی با کلیدها، دیود مبدل   •
 یکسوکننده خروجی مبدل 

 Boostتلفات هدایتی سلف مبدل  •

 تلفات هدایتی مسیر جریان •

 تلفات كلیدها: 

 شود:تلفات هدایتی کلیدها از این رابطه محاسبه می 

(1 ) PS-con=RonIrms
2  

مقدار موثر جریان عبوری    rmsIمقاومت هدایتی کلید و    onRدر رابطه فوق  
 از کلید است. 

انتگرال  از  از حاصل تلفات کلیدزنی  و ولتاژ گیری  ضرب جریان 
آید. رابطه زیر یک دست می کلید در طول زمان انجام سوئیچینگ به 
 است:رابطه تقریبی برای محاسبه این تلفات  

(2 ) PS-sw=
1

6
VonIontonfs+

1

6
VoffIofftofffs 

ترتیب ولتاژ کلید بعد از خاموش شدن  به   offIو    offVدر رابطه فوق  
ترتیب ولتاژ  به  onIو    onVو جریان کلید قبل از خاموش شدن هستند.  

  و   ontکلید قبل از روشن شدن و جریان کلید بعد از روشن شدن هستند.  
offt    طول زمان روشن و خاموش شدن کلید وsf   فرکانس کلیدزنی کلیدها

 هستند. 
 شود: تلفات کل هر کلید از رابطه زیر محاسبه می

(3 ) PS=Ps-con+Ps-sw 
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 ترانسفورماتور: تلفات 

 شود:تلفات هیسترزیس از رابطه زیر محاسبه می 

(4 ) PT-h=KhfsBm
1.6 

چگالی شار   mB فرکانس و  fثابت هیسترزیس،   hK که در این رابطه
 .بیشینه هسته است

 شود:تلفات جریان گردابی نیز از رابطه زیر محاسبه می 

(5 ) PT-e=Kefs
2
Bm

2  

 گردد: تلفات هدایتی ترانسفورماتور نیز از رابطه زیر محاسبه می

(6 ) PT-con=RTIrms
2  

 در نتیجه تلفات کل ترانسفورماتور را میتوان این گونه بیان کرد:

(7 ) PT=PT-h + PT-e + PT-con 

 تلفات دیود: 

 دهد:دیود را به دست میرابطه زیر میزان تلفات 

(8 )  PD=VonIavg+RonIrms
2  

 کنیم. می  نظرصرفدیودها  Reverse Recoveryاز تلفات 

 تلفات هدایتی مسیرها و سلفها:

از رابطه    هاتلفات هدایتی برای سلف، مسیر هدایت جریان و بقیه المان
 گردد: زیر محاسبه می 

(9) Pcon=RIrms
2  

 شود: های مختلف محاسبه می تلفات کل مبدل از جمع تلفات قسمت 

(10) Ploss=4PS+PSb+PT+PDb+PDr 

 توان از رابطه زیر محاسبه کرد:و در نهایت بازده مبدل را می

(11) η=
Pout

Pout+Ploss

 

 قابلیت اطمینان

می  قدرت-کیالکترون  هایمبدل  نانیاطم  تیقابل  صورتبه توان  را 
معین )افزایش    یدوره زمان  کی  یبرا   مبدل  بخشاحتمال عملکرد رضایت

کرد. برای تحلیل و ارزیابی    فیتعر  ،مشخص شده  ط یدر شرا  طول عمر( و
های مختلف  قابلیت اطمینان هر قسمت از مدار و در نظرگرفتن اثر خطا

با توجه به  شود.  مبدل، از مدل مارکوف استفاده میبر قابلیت اطمینان  

خطا  تیقابل در   یتحمل  نظرمبدل    ذاتی  سه  مورد   عملکردی  حالت، 
 قابل تحقق است:  ریشرح زبه 

سالم  الف( ا  :حالت  اجزا  نیدر  تمام  شرا  یحالت،  در   ط یمبدل 

 . کندیکامل خود کار م تیکارکرد سالم خود هستند و مبدل با ظرف

یافته: در این حالت، یک یا چند المان در مبدل  حالت کاهش  ب(

تواند با ظرفیت عملیاتی  مواجه هستند و مبدل می  SCیا    OCبا خطاهای  
بهکاهش می یافته  کاهش  خروجی  توان  دهد،  ادامه  خود  و  کار  یابد 

المانتنش روی  بر  وارده  سالم های  حالت  با  مقایسه  در  مبدل  های 
توان خروجی  افزایش می با قطع کامل  یابد. در چنین شرایطی، مبدل 
 یابد. شود، بلکه توان خروجی کاهش میمواجه نمی 

  یمنعکس کننده خراب  یاتیحالت عمل  نیاکننده:  حالت جذب  ج(

 یخطامثل   است. یانتقال توان به بار خروج ییکامل مبدل بدون توانا
SC  یخطاها  ،المان مدارهر OC مانند  هیپا کی یاجزاD2-D1 [19]  

  S1-D3  ای  S1-S3مانند    ودهاید  ای مکمل و  یدهایکل  OC  یخطاها  ای
 دهد. یمبدل رخ م

برابر  در  مطالعه  مورد  مبدل  عملکرد  اصول  گرفتن  نظر  در  با 
که  نشان داده شده است    2خطاهای مختلف، مدل مارکوف آن در شکل  

شود. در این مدل،  میمشخص  های مبدل  برای المان  حالت  پنج در آن  
شود و هیچ ارتباطی  وضعیت فعلی مبدل فقط به حالت قبلی مربوط می 

سالم و   یهاحالت اول و آخر به عنوان حالتتر ندارد.  های قبلبا حالت
   هستند. افتهی کاهش یهاحالت 2- 4 یهاحالتو  شودیم نییجاذب تع

است که در   jبه    iاز وضعیت    نرخ خرابی مبدل   ijλ،  2در شکل  

، Liλ ،Loλ ،Ciλ ،Coλ ،S1λمشخص شده است. در این جدول،  1جدول 

S2λ  ،Tλ    وDλ   اندوکتانس ورودی،  اندوکتانس  خرابی  نرخ  ترتیب  به 

لینک   خازن  مبدل DCخروجی،  کلید ماسفت  فیلتر خروجی،  خازن   ،

اول، کلید ماسفت مبدل دوم، ترانسفورمر و دیود است که معادلات آن 

نظام   ی راهنما از   شده   (MIL-HDBK-217)ی  استاندارد  استخراج 

دهنده    ی عدد   ب ی ضرا چنین  هم  است.  نشان  رابطه  هر  تعداد در 

اتصال   است.   خطا در    ر ی درگ   های المان  خطای  احتمال  مقاله  این  در 

ترتیب به  دیود  و  کلید  به  𝛼𝐷  و    𝛼𝑠 کوتاه  است.  شده  همین فرض 

1ترتیب، احتمال خطای مدار باز کلید و دیود به ترتیب   −∝𝐷    1و −

∝𝑠   هم است.  شده  گرفته  نظر  ذاتی در  مشخصه  به  توجه  با  چنین 

های پسیو مدار، فقط خطای اتصال کوتاه برای آنها در نظر گرفته المان 

شده است. طبق آمار و ارقام تجربی، احتمال خطای اتصال کوتاه در 

قدرت بیشتر از خطای مدار باز است. در - ادوات نیمه هادی الکترونیک 

در نظر گرفته شده  [ 19] 0/ 7نتیجه، احتمال خطای اتصال کوتاه برابر 
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 نانی اطم   ت ی، قابل 2  در شکل پیشنهادی  با توجه به مدل مارکوف  است.  

 شود:محاسبه می  12طبق رابطه  

(12 )  
1

( ) ( )
s

i

i

R t P t
=

=  

تعداد کل حالات عملیاتی سالم    sام و  iاحتمال حالت عملیاتی    iP(t)که  
 باشد.  می 4و کاهش یافته است که در این مقاله برابر با 
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 .گراف قابلیت اطمینان اجزا مختلف مدار -2شکل 

Fig. 2. The reliability graph of different parts of the circuit.   

(t)iP   محاسبه  به زیر  ماتریسی  فرم  به  حالت  فضای  معادله  صورت 
 . [19] شودمی
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است    jبه    iنرخ خرابی مبدل از حالت عملیاتی   ijλدر ماتریس فوق،  
در قطر اصلی ماتریس نیز    iiλکه نشان دهنده وقوع خطا در آن انتقال است.  

ماتریس است، زیرا جمع همه    iها در ردیف  برابر منفی مجموع نرخ خرابی 
ها در هر ردیف از این ماتریس باید برابر با صفر باشد. با فرض حالت  درایه 

به  اولیه، سالم  حالت  اطمینان     P(t0)= [1,0,0,0,0]عنوان  قابلیت  ،تابع 
 شود. صورت زیر بیان می به 

 .مقاله نیمبدل ولتاژ بالا در ا  یمعادلات نرخ خراب -1 جدول

Table 1. The equations of high voltage failure rates of this paper. 

Equation 
Failure 

rates 

(1 − 𝛼𝑠)𝜆𝑠𝑏 12 

4(1 − 𝛼𝑠)𝜆𝑠 13 

(1 − 𝛼𝐷)𝜆𝐷 14 

𝜆𝐿𝑏 + 𝛼𝑠𝜆𝑠𝑏 + 𝛼𝐷𝜆𝐷 + 𝜆𝑐𝑏           

+ 4𝛼𝑠𝜆𝑠

+ 4𝛼𝐷𝜆𝐷 + 𝜆𝐿𝑠

+ 𝜆𝑐𝑠 + 𝜆𝑇

+ 7𝜆𝑐 𝑜𝑢𝑡 

15 

𝜆25 = 𝜆𝐿𝑏 + (1 + 𝛼𝐷)𝜆𝐷 + 𝜆𝑐𝑏

+ 4𝛼𝑠𝜆𝑠

+ 4𝛼𝐷𝜆𝐷 + 𝜆𝐿𝑠

+ 𝜆𝑐𝑠 + 𝜆𝑇

+ 7𝜆𝑐 𝑜𝑢𝑡 

25 

𝜆35 = 𝜆𝐿𝑏 + 𝛼𝑠𝜆𝑠𝑏

+ (1 + 𝛼𝐷)𝜆𝐷

+ 𝜆𝑐𝑏

+ (2 + 𝛼𝑠)𝜆𝑠

+ (2 + 2𝛼𝐷)𝜆𝐷

+ 𝜆𝐿𝑠 + 𝜆𝑐𝑠

+ 𝜆𝑇 + 7𝜆𝑐 𝑜𝑢𝑡 

35 

𝜆45 = 𝜆𝐿𝑏 + 𝛼𝑠𝜆𝑠𝑏

+ (1 + 𝛼𝐷)𝜆𝐷

+ 𝜆𝑐𝑏

+ (2 + 2𝛼𝑠)𝜆𝑠

+ (2 + 𝛼𝐷)𝜆𝐷

+ 𝜆𝐿𝑠 + 𝜆𝑐𝑠

+ 𝜆𝑇 + 7𝜆𝑐 𝑜𝑢𝑡 

45 
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که     داشت  توجه   برای  کارآمد  معیار تنها  اطمینان  قابلیت باید 

ی با از پارامتر در نتیجه،    .نیست  قدرت- ک ی الکترون   یها مبدل  ارزیابی 
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با  - ک ی الکترون   ی ها مبدل در    (MTTF)  ی زمان خراب   ن ی انگ ی م عنوان   قدرت 
   : [ 18]  شود صورت زیر تعریف می شود که به استفاده می   نیز   تحمل خطا   ت ی قابل 

(14 ) 
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 ی شنهادیپمبدل با الگوریتم  یسازنه یبه 

،  ها اندوکتانس ها،  بر اساس انتخاب خازن   قدرت - الکترونیک مبدل    ی طراح 
کلیدزنی و  فرکانس    مشخصات و ابعاد ترانسفورمر،   قدرت،   کلیدهای   ودها، ی د 

مطلوب است.    ی کار   ط ی شرا فراهم کردن    منظور به   DCمقدار ولتاژ لینک  
قدرت استفاده    ی ها مبدل   ی طراح   ی برا   ی مختلف   ی ها روش   مقالات اگرچه در  

  را راندمان و قابلیت اطمینان وجود دارد که  محدودی   تحقیقات اما   شود، ی م 
  الگوریتمی ،  مقاله   ن ی د. در ا ن در نظر گرفته باش   ی در روند طراح   زمان طور هم به 
آن ارائه    نان ی اطم   ت ی قابل راندمان و    ی ساز نه ی با به   مبدل این    ی طراح   ی برا 
نشان داده شده است. پس از طراحی اولیه مبدل و   3شود که در شکل ی م 

المان  آنالیز  محاسبه مقدار  مبدل،  و سایر مشخصات عملکردی  های مدار 
و    یی پارامترها   رات یی تغ   اثر   ی بررس   ی برا   ت ی حساس  اندوکتانس  نظیر مقدار 
، نسبت تبدیل ترانسفورمر، و فرکانس کلید زنی  DCها، ولتاژ لینک  خازن 

انجام می  و قابلیت اطمینان  بر روی راندمان  اول و دوم  تا در  مبدل  شود 
  نیز  MTTF نهایت پارامترهایی با حساسیت بالاتر انتخاب شوند. راندمان و 

در مرحله    . ( قابل محاسبه است 14( و ) 11ت ) معادلا   ترتیب با استفاده از به 
-NSGA  تم ی الگور   . شود استفاده می   سازی بهینه   ی برا   ک ی ژنت   تم ی از الگور   بعد 

II   برای حل توابع هزینه چند هدفه طراحی شده است. اصول عملکردی  
NSGA-II    متقاطع و    ی با عملگرها   ی ساز نه ی به   ی رها ی متغ   ر یی تغ بر اساس

تعداد  پارامترهایی مثل  در واقع   است.   ی نسل بعد   ت ی جهش و انتخاب جمع 
های  محاسبه دقیق المان تکرار، تعداد جمعیت و احتمال تقاطع و جهش برای  

های مبدل نظیر مقدار اندوکتانس و خازن ها،  مدار، قابل تغییر است. متغیر 
لینک   ولتاژ  دوم،  و  اول  مبدل  تبدیل    DCفرکانس سوئیچینگ  نسبت  و 

 : شوند ی م   نه ی به   ر ی کردن تابع هدف ز   نه ی با کم   ترانسفورمر 

(15) 𝑂𝐹 = 𝑤1(𝑀𝑇𝑇𝐹𝑑 − 𝑀𝑇𝑇𝐹𝑐) + 𝑤2(1 − 𝜂) 

مدت زمان مورد انتظار عملکرد بدون    dMTTFمقدار    15رابطه  در  
  MTTFc و    شده است ساعت انتخاب    40000است که  خرابی مبدل  

شود.  می محاسبه  الگوریتم  در هر تکرار    مقدار عملکرد بدون خرابی که

منظور ماکزیمم بازدهی مبدل که این بخش به   η(  15قسمت دوم رابطه )

ترتیب  به   2wو    1wچنین  شدن مقدار راندمان، همواره باید مینیمم گردد. هم 
  نان ی اطم   ت ی قابل   ن ی ب   توازن بسته به  و راندمان هستند و    MTTFتابع وزنی  

ضرایب وزنی بیانگر این    شود. ی انتخاب م   1و    0  ن ی ب عددی    راندمان مبدل، و  
از   است.  برخوردار  بیشتری  اهمیت  از  هدف  تابع  متغیر  کدام  که  هستند 

های ماهواره و فضایی است،  که کاربرد منبع تغذیه مورد نظر در سامانه آنجایی 
لذا قابلیت اطمینان اهمیت بالاتری نسبت به راندمان مبدل دارد. در این  

انتخاب    0/ 4و    0/ 6مقاله ضرایب وزنی قابلیت اطمینان و راندمان به ترتیب  
کند تا بتواند  سازی، الگوریتم تا زمانی ادامه پیدا می شدند. در ادامه روند بهینه 

  پارامترهای بهینه مدار را پیدا کند. 

 

 .سازی الگوریتمفلوچارت طراحی و بهینه -3شکل 

Fig. 3. The algorithm design and optimization flowchart. 

 سازینتایج شبیه 

 مبدل  خازن   و   اندوکتانس مقدار    ر ی نظ   یی پارامترها   ریی اثر تغ   ی بررس   منظور به 
  یزن  د ی ترانسفورمر، فرکانس کل   ل ی ، نسبت تبد DCنک لی  ولتاژ   دوم،   و   اول 
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دوم   مبدل  و  تحلیل اول  مولفه   ت ی حساس   ،  هدف برای  تابع  انجام    های 
 تیبا حساس   یی پارامترها  ت ی تا در نها   آورده شده است(   3شود )در شکل  ی م 

نشان داده  4در شکل  ت ی حساس  ز یآنال نمودار راداری  بالاتر انتخاب شوند. 
و دوره کاری بیشترین    DCشده است. مطابق شکل، تغییرات ولتاژ لینک 

و    DCچنین افزایش مقدار خازن لینک  تاثیر را روی تابع هدف دارند. هم 
تابع هدف دارند.   MTTFاندوکتانس ورودی، بیشترین تاثیر را بر مولفه  

تحلیل بیانگر آن است که فیلتر خازنی و اندوکتانس ترانسفورمر مبدل تاثیر 
سازی چندانی روی تابع هدف ندارد. لذا از این دو المان در الگوریتم بهینه 

شود. در نتیجه پارامترهای اندوکتانس ورودی، خازن لینک نظر می صرف 
DC ،    نسبت تبدیل ترانسفورمر، ولتاژ لینکDC   و فرکانس کلید زنی مبدل

سازی در نظر گرفته عنوان پارامترهای مورد نظر در روند بهینه اول و دوم به 
، ابتدا 3اند. بعد از آنالیز حساسیت و مطابق با روند الگوریتم در شکل شده 

شود. سپس با انتخاب بازه تغییرات متغیرهای ورودی تابع هدف تعیین می 
اجرا شده و   NSGA-II، الگوریتم  MTTFضرایب وزنی برای راندمان و  
 شوند.مقادیر بهینه مدار استخراج می 

الگوریتم  شده    یسازنهیه ب  یپارامترهامقدار    2جدول    توسط 
  MTTF  سازی شده،در این طراحی مقادیر بهینه دهد.  یرا نشان م  ژنتیک

آید دست می در حالت نامی برای مبدل به   % 91  راندمان و    ساعت   20000
 است.  حفظ راندمان بالاکه نشان دهنده افزایش قابلیت اطمینان با 

آنجا  راندمان و قابلیت اطمینان  از  تابع هدف شامل دو مولفه  که 
آنالیز حساسیت این دو پارامتر را با توجه به    4باشد بنابراین شکل  می

 دهد.میتغییرات المان های مبدل نشان 
 

 
)راندمان و   های تابع هدفلفه ؤنمایش راداری تحلیل حساسیت برای م -4شکل 

 .(قابلیت اطمینان

Fig. 4. Radar display of sensitivity analysis for the components 

of the objective function (efficiency and reliability).  

ذکر است که احتمال خطای اتصال کوتاه برای کلید ماسفت و بهلازم  
مبدل   سازیسازی و روند بهینه در نظر گرفته شد. شبیه  7/0دیود برابر  

 انجام شده است.   Matlabتوسط نرم افزار 

پارامترهای   8تا    5های  شکل   برای  را  اطمینان  قابلیت  منحنی 
کاری ها برای پارامترهای دورهدهد. این منحنیمختلف مبدل نشان می

(D( فرکانس کلید زنی )f( توان خروجی )P  و نسبت تبدیل ترانسفورمر )
(N  برای مدت زمان )5اند. این نمودارها برای  ساعت رسم شده   40000  

عنوان مثال برای فرکانس کلید  اند. به مقدار مختلف در هر حالت رسم شده 
برای پنج حالت    100زنی   نمودار    120و    110،  100،  90،    80کیلوهرتز 

مشخص است    8تا    5های  گونه که در شکل کیلوهرتز رسم شده است. همان 
قابلیت اطمینان با افزایش توان خروجی ، نسبت تبدیل ترانسفورمر ، فرکانس  

که لازم است بین قابلیت اطمینان و بازدهی  یابد و از آنجا اهش می کاری و ک 
دست آمده  بنابراین مقادیر بهینه شده پارامتر ها به   ، یک مصالحه صورت گیرد 
گونه که از  باشند. همان می   2دست آمده در جدول  از الگوریتم برابر مقادیر به 

مشخص است دوره کاری و توان خروجی تاثیر بیشتری     8تا    5های  شکل 
 گذارند. را بر تغییر عملکرد قابلیت اطمینان می 

 .مقدار پارامترهای بهینه شده -2جدول 

Table 2. The values of optimized parameters.   

Parameter Sign Amount 

Input voltage inV 26-44  V 

Indicator Boost bL 140 µH 
Boost output 

voltage 
bV 50 V 

Boost frequency 
switching 

sbf 115 kHz 

Capacitor voltage 
Boost converter 

bC 95 µF 

Full Bridge 
frequency 
switching 

sf 90 kHz 

Indicator 
resonance 
converter 

sL 46 µH 

Input voltage mL 900 µH 

Series capacitor 
resonant 
converter 

sC 67 nF 

Parallel capacitor 
resonance 
converter  

pC 10 nF 

Transformer ratio 
, 5, n4, n3, n2, n1n

7, n6n 

18, 38/9, 10, 14/9, 
32/1, 16/2, 3/3 

Output filter 
capacitor 

 f4, Cf3, Cf2, Cf1C
f7, Cf6, Cf5C 

95 nF 

Output voltage 
, C2, VC3, VC4V
, Hlx,VA0, VC1V

A1V 

880, 2780, 3270, 
4000, 5570, 6260, 

6420 V 

Output load 
currents 

, C1, IC2, IC3, IC4I
A1, IHlx, IA0I 

3 m, 7 m, 16 m, 
15 m , 25µ, 3m, 

48µA 

Output power outP 150 W 
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 .های مختلفنمودار قابلیت اطمینان برای دوره کاری - 5شکل 

Fig. 5. The reliability curves of different duty cycles. 

 
 .زنی مختلفنمودار قابلیت اطمینان برای فرکانس کلید - 6شکل 

Fig. 6. The reliability curves of different switching frequency. 

 
 .نمودار قابلیت اطمینان برای نسبت تبدیل مختلف ترانسفورمر - 7شکل 

Fig. 7. The reliability curves of different transformer 

conversation ratio.  

 
 .های مختلفنمودار قابلیت اطمینان برای توان - 8شکل 

Fig. 8. The reliability curves of different powers. 

 

 .شکل موج ولتاژهای خروجی مبدل - 9شکل 

Fig. 9. Output voltage waveforms of converter. 

در   کاری  فرکانس  و  ورودی  ولتاژ  به  نسبت  مبدل  بازده  نمودار 
 آورده شده است.  11و  10شکل های 

 

   .نمودار بازده مبدل نسبت به ولتاژ ورودی - 10شکل 

Fig. 10. Converter efficiency vs. input voltage.  

مشخص است هرچه اختلاف ولتاژ بین    10طور که در شکل  همان 
بیشتر باشد، تلفات در مبدل نیز بیشتر است.    Boostورودی و خروجی مبدل  

 گردد. در نتیجه بازده بیشینه در بیشترین ولتاژ ورودی حاصل می 

 

   .نمودار بازده مبدل نسبت به فرکانس کلیدزنی -11شکل 

Fig. 11. Converter efficiency vs. switching frequency.  
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 گیرینتیجه

سازی پارامترهای مبدل ولتاژ بالا مورد استفاده در بخش  هدف این مقاله بهینه 
TWTA   های فضایی با استفاده از الگوریتم ژنتیک و تابع هزینه چند  سازه

باشد . در این مقاله  هدفه و افزایش قابلیت اطمینان آن توسط مدل مارکوف می 
باشد که دو پارامتر  تابع هزینه شامل دو بخش بازدهی و قابلیت اطمینان می 

های مبدل  آیند. مقدار المان حساب می های فضایی به مهم در منابع تغذیه سازه 
شوند  دست آمده در تئوری در نظر گرفته می هایی متناسب با مقدار به در بازه 

مورد تحلیل قرار    15سپس با استفاده از الگوریتم ژنتیک، تابع هدف معادله  
باشد. مقادیر متناظر با تابع هدف  ردن این تابع می گیرد و هدف مینیمم ک می 

ساعت و مقدار    20000در حدود    MTTFمینیمم برای مدت زمان اولین خرابی  
های مدار  دست آمده برای المان همچنین مقادیر به   ، باشد درصد می   91بازدهی  

 آورده شده است.    2در این حالت در جدول  

 تعارض منافع

 است.   نشده  انیب سندگانیتعارض منافع توسط نو چگونه یه
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 های كلیدی: واژه

 توسعه فناوری فضایی  
 الگوی توسعه 

 آزمایشگاه زیرمداری  
  پرتاب مداری ارزان قیمت

 اندازی پرتاب راه

 

 
شده  منطقه پرداخته    ی در کشورها   یی فضا   ی توسعه فناور   ی الگوها   ی مقاله، ابتدا به بررس   ن ی در ا 

مع  شاخصه   ارها ی و  ا   ک ی هر    ی اصل   ی ها و  ا   ن ی از  در  است.  شده  استخراج  با    ق ی تحق   ن ی الگوها 

  یبررس اروپا، به    ه ی ژاپن، هند و اتحاد   ن، ی چ   ه، ی روس   کا، ی مانند آمر   شرو ی پ   ی نظر از کشورها صرف 

  تی اول اهم کشورها در درجه    ن ی پرداخته شده است. ا   یی مطرح منطقه در حوزه فضا   ی کشورها 

  ، ی امارات متحده عرب شامل    ت ی و در درجه دوم اهم   ه ی و ترک   ی اشغالگر قدس، کره جنوب   م ی شامل رژ 

شمال  م   ، ی کره  پاکستان  و  تحل باشند ی قزاقستان  آن،  از  پس  تهد قوت،    ل ی .  و  فرصت    دی ضعف، 

 (SWOT )   فناور   ط ی شرا   ی برا و    یی فضا   ی توسعه  شده  انجام  کشور  اساس  در  بر  انتها  در 

مربوطه    ی ها ی ازمند ی ن همراه  توسعه به   ی الگو   ن ی بهتر   ، یی فضا   ی توسعه فناور   ی الگو   ی ها ی ازمند ی ن 

بندی برای الگوی توسعه فناوری فضایی استخراج شده  در این تحقیق سه دسته  اعلام شده است. 

الگوی توسعه مشارکتی سطح خودکفایی و الگوی توسعه مشارکتی   بومی،  الگوی توسعه  است. 

مدل    ن ی بهتر   « ی مدل توسعه بوم »   ق، ی تحق   ن ی ا   ج ی بر اساس نتا سطح طراحی سیستمی و تجمیع.  

  نه، ی زم   ن ی در ا   از ی موردن   ی ها رساخت ی ز   ن ی تر از مهم   ی ک ی و    باشد ی در کشور م   یی فضا   ی توسعه فناور 

آزما  قابل   ی رمدار ی ز   شگاه ی داشتن  پرتاب   ت ی و  حداقل  مت ی ق ارزان    ی مدار   ی ها انجام  جرم    ی با 

شده در حوزه دفاعی بسیار    های اخذ توانمندی . در انتخب این الگوی توسعه، سوابق و  باشد ی م 

 اثرگذار بوده است. 
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 مقدمه

ا   یی فضا   فناوری توسعه    برای بلندمدت    ی ز ری برنامه  و   ن یاز  مهم  جهت 
برنامه   [ 1،  2]   بوده   نه ی پرهز   ار ی بس  یی است که حوزه فضا   ی ات ی ح   یز ری و 

که با توجه   ای دهد به گونه   ش ی افزا   اری را بس  ها نه ی هز  ن یا   تواند ی م   نادرست 
  [3،  4]   شود   رممکن ی غ   ا یبه صرفه نباشد    ا ی  ر ی به امکانات موجود، ادامه مس

 زانی )کمتر از م   یی زمان توسعه فضا- نه یاشتباه هز   ن یتخم   گر ی د   ی از سو 
  یبدنه کارشناس   ن ی ارشد و همچن   ران ی در مد   یدلسرد   جاد ی (، باعث ای واقع 

در   یی فضا   ی که ممکن است اعتقاد به توسعه فناور   ای به گونه   شود ی م 
 حی بلند مدت و صح   ی زری برنامه   ک ی. لذا با  [ 5]   داخل کشور کم رنگ شود 

ملزومات توسعه   ی ست یبا   ، یی فضا  هایسامانه   ا ی به خدمات    دن ی رس   برای 
توسعه تمام  د ی شا ر ی مس  ن ی نمود. در ا ن ییرا به دقت مشخص و تب  یی فضا

وجود داشته باشد که بتوان در زمان    ی بر ان ی م   های نبوده و راه   از ی ملزومات ن 
 .[ 6]   نمود   جویی صرفه  ی اکتساب فناور   نه ی و هز 

های شناسایی الگوی مناسب توسعه فناوری فضایی، یکی از راه 
استخراج  و  فضایی  فناوری  صاحب  کشورهای  توسعه  روند  مطالعه 

برای   [ 7- 10]  باشد برداری توسط آن کشورها میالگوهای مورد بهره 
نظر از کشورهای ایالات متحده آمریکا و روسیه این منظور، با صرف 

اروپا، و به عنوان قطب  این فناوری و همچنین سازمان فضایی  های 
 1بندی مطابق جدول توان دسته تمرکز بر روی کشورهای آسیایی می 

 . [ 11- 31]   به شرح زیر را ارائه نمود 

 .کشورهای آسیایی توانمند در حوزه فضایی  -1جدول 

Table 1. Asian countries capable in the field of space. 

Categury Country 

Pioneer Countries China, India, Japan 

Developed Countries 
Al-Quds occupying regime, South 

Korea, Turkey 

Developing Contries 
UAE, Iran, North Korea, 

Kazakhstan, Pakistan 

و  ژاپن  فضایی کشورهای  در صنعت  پیشرو  میان کشورهای  از 
پرتاب اولین ماهواره، جزء با  1980و کشور هند در  1970چین در سال 

 . [13] کشورهای استفاده کننده از خدمات فضایی شدند
یافته  توسعه  توسعه صنعت فضایی در کشورهای  روند  به  نگاهی 

ها و راهبردهای اتخاذ شده برای رشد صنعت آسیایی، تا حدودی سیاست 
کند. رژیم اشغالگر قدس، کره جنوبی و ترکیه در  فضایی را مشخص می

ها شوند که در ادامه به بررسی روند آن حوزه فضایی توسعه یافته تلقی می 

 
1. Ofeq Program 

حوزه  در  توسعه  حال  در  کشورهای  دیگر  سوی  از  است.  شده  پرداخته 
غیره  و  قزاقستان  پاکستان،  امارات،  شمالی،  کره  ایران،  شامل     فضایی، 

زیرساخت می  فراخور  به  هر یک  پتانسیل باشند که  و  در ها  موجود  های 
اند. در ادامه به اختصار به  کشور خود، در مسیر توسعه فضایی گام نهاده 

   برخی اقدامات این کشورها در حوزه فضایی پرداخته شده است. 

الگوهای توسعه فناوری فضایی در كشورهای  
 یافتهتوسعه 

 مروری بر الگوی توسعه فضایی رژیم اشغالگر قدس 
اوا   م ی رژ   یی فضا   های ت ی فعال  از  قدس  با    1960سال    ل ی اشغالگر 
پروژه   یی فضا   قات ی تحق   ی مل   ته ی کم   س ی تاس  انجام    ی قات ی تحق   های و 

ز 1970تا    1960  های شروع شد. در سال   ی دانشگاه    های رساخت ی ، 
توسعه    یی دانش و اکتشافات فضا   نه ی در زم   ق ی توسعه و تحق   ی لازم برا 

در سال    ای ن حوزه تست راکت دو مرحله ی اقدامات ا   ن ی داده شد. از اول 
در    ی سنج با امکان   1979در سال    ای . برنامه ماهواره باشد ی م   1961

ا   ن ی ا  شد.  آغاز  م   ن ی حوزه  صلح  معاهده  از  پس  رژیم    ان ی موضوع 
به خاک    ی جاسوس   ی ما ی ارسال هواپ   ت ی و مصر و ممنوع   اشغالگر قدس 

  ، 1982آغاز شد. در سال    نا، ی س  ی صحرا   ت ی نظارت بر فعال  ی مصر برا 
اوفک  ماهواره   منظور به  1برنامه  شد  ی سنجش   های توسعه    آغاز 

  های ستگاه ی توسعه ا   ها، بندی زمان   ن یی برنامه شامل تع   ن ی ا   [ 71،41] 
تام   ن ی تخم   ، ی ن ی زم  و  از  باشد ی م   از ی موردن   ی انسان   ی رو ی ن   ن ی بودجه   .

ا  اتکا   ن ی اهداف  بدون  ماهواره  توسعه    ی به کمک کشورها   ء برنامه، 
  های ت ی بر قابل   ه ی با تک   هواره از ما   ی سر   ن ی بوده است. ساخت ا   گر ی د 

ساخت ماهواره با    ی برا   مبنایی   ها ماهواره   ن ی کشور بود و ا   ن ی ا   ی بوم 
 ( شد. ی و مخابرات   ی )سنجش   گر ی د   ی کاربرها 

Ofeq 1   نشان    ی برا   ی لوگرم ی ک   157  آزمایشی ماهواره    ک ی
توانا  قدس   یی دادن  اشغالگر    های ماهواره   ی انداز راه   ی برا   رژیم 

آغاز شد و در سال    1979ماهواره از سال    ن ی ا   ی کوچک بود. طراح 
  ات ی و عمل [  51- 71]  پرتاب شد   Shavitبومی    توسط پرتابگر   1988

موفق  با  را  در    4حدود    ی برا   ت ی خود  سرانجام  و  داد  انجام    14ماه 
  افت ی انتقال و در   د، ی تول   ات، ی عمل   ن ی به جو بازگشت. در ا   1989 ه ی نو ژا 
خورش   ستم ی س  همچن   ی د ی توان  قابل   ن ی و  و  در    ستم ی س   ت ی کارکرد 

خل   وزنی ی ب   ط ی شرا  شد. همچن   و  در    آوری جمع   ن ی تست  اطلاعات 
انجام گرفت. لازم    ن ی زم   ی س ی مغناط   دان ی فضا و م   ط ی مح   ط ی مورد شرا 

حدود چند هفته در نظر گرفته    ماهواره   ی ات ی ذکر است که عمر عمل به 
قرار گرفتن در مدار بالاتر از مدار مورد نظر تا    ل ی به دل   ی شده بود ول 

 . [ 15]   نگشت باز جو  به    1989  ه ی ژانو   14
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برا  Ofeq 1همانند    Ofeq 2  ماهواره که  عملکرد    شیآزما  یبود 
  Shavit  توسط پرتابگر   1990  لیآور  3در مدار، در    یمخابرات  هایستمیس

  160ماهواره    ن ی. جرم اشد  نیوارد جو زم  1990  یجولا  9پرتاب و در  
ا  لوگرمیک برا  نیبود.  مورد   یمخابرات  هاینکیلتست    یماهواره 

 Ofeq 1,2  ،Ofeq-1پلتفرم شایان ذکر است   قرار گرفت. برداریبهره

Bus بوده است  . 
جاسوس  نیاول  Ofeq 3  ماهواره قدس   یماهواره  اشغالگر    رژیم 

پرتاب شد. پلتفرم    Shavit-1توسط    1995که در سال    رودیشمار مبه 
سر  نیا و    Ofeq    ،OPTSAT-2000ماهواره    یبعد  هاییماهواره 
 . باشدیم لوگرمیک 225ماهواره  نی. جرم اباشدیم

( از سال 10الی    4)   Ofeqهای سری  پس از آن، ادامه ماهواره 
های دید در شب توسعه یافتند. در این میان محموله   2014الی    1998

 (Ofeq 6  رزولوشن بهتر از ،)متر )   0/ 5Ofeq 9 با پرتابگر ( و پرتاب 
 . [71،61] باشد  ها می از جمله نکات بارز این ماهواره  Shavitبومی  

ماهواره  حوزه  در  قدس  اشغالگر  رژیم  سنجشی فعالیت  های 
بومی انجام شده است.  از پرتابگرهای غیر  استفاده  با  )غیرجاسوسی( 

پلتفرم NGو منظومه    Cتا    EROS   (Aهای سری  ماهواره  پایه  بر   )
OPSAT-2000    وOPSAT-3000    آغاز شد   1997بوده و از سال 

سال   [ 16]  طی  شده   2022الی    2000های  و  رزولوشن پرتاب  اند. 
ماهواره  این  ترتیب  تصویربرداری  به  متر   0/ 3و    0/ 7و    0/ 7،  1/ 8ها 

باشد. مجهز به دوربین ابرطیفی می  C-EROS. ماهواره [ 17] باشد می 
 syntheticمجهز به    ی ماهواره جاسوس   ک ی   TecSARاز سوی دیگر،  

aperture radar   اول و  دارا   ن ی است  کوچک  هوابرد   ی ماهواره  رادار 
ماهواره   ن ی . جرم ا شود ی محسوب م   وزارت دفاع رژیم اشغالگر قدس 

 ستمی واسطه س ماهواره به   نی وات است. ا   750و توان آن    لوگرمی ک   295
را   متری سانت   10رزلوشن    ا ب   ی بردار عکس   تی خود، قابل   X-bandرادار  
پرتاب   PSLV  ی توسط پرتابگر هند   2008ماهواره در سال    ن ی دارد. ا 

 .د ی گرد 
با    ی مخابرات   های ماهواره   نه یاشغالگر قدس در زم   م ی رژ  های ت ی فعال 

از سر   های آغاز شد. ماهواره   Amos  های ماهواره   هایماهواره   ی آموس 
آغاز شد.    1990هستند که پروژه آن در سال    رژیم اشغالگر قدس   ی مخابرات 

شده است و به جز   ی برداربهره  Spacecom توسط  ها ماهواره  ن یا  ی تمام 
Amos 5   رژیم اشغالگر قدس   ی هوافضا  ع یتوسط صنا   ی ، همگ   (IAI )

ها از پرتابگرهای غیربومی استفاده برای پرتاب این ماهواره   . اند افته ی توسعه  
 .[ 81،71] شده است  

  Amos 1   بر    ی ماهواره مخابرات   ن ی اول بود که  رژیم اشغالگر قدس 
  1990آن از سال    ی شکل گرفت و طراح   Ofeqماهواره    ات ی اساس تجرب 

سال است    11  ی ات ی عمر عمل   ی و دارا   لوگرم ی ک   961ماهواره    ن ی آغاز شد. جرم ا 
  بان ی پشت   2و    ی اصل   kuباند    7  ی استفاده نموده و دارا   Amosو از پلتفرم  

م   ن ی ا   ن ی همچن باشد.  ی م  توسط    لو ی ک   1/ 23تواند  ی ماهواره  را  توان  وات 
توسط پرتابگر    1996ماهواره در سال    ن ی . ا د ی نما   ن ی تأم   ی د ی خورش   های سلول 

-Intelsatفروخته شد و به عنوان    نتل ی به ا   2009پرتاب شد و در سال    ان ی آر 

  Amos 1 ات ی سال عمل   10توسعه، پرتاب و    نه ی در مدار قرار گرفت. هز   24

  IAIماهواره    ن ی ا   ی اصل   مانکار ی . پ شود ی زده م   ن ی دلار تخم   ون ی ل ی م   250حدود  
مساعدت   Alcatelو   DASA  ی ها ماهواره شرکت  ن ی توسعه ا . در باشد ی م 

ماهواره    های رسامانه ی ز   ی برخ   ه ی در ته   یی اروپا   ی ها شرکت   ن همچنی .  اند داشته 
تام   Alcatel  شرکت )   اند داشته   ی همکار  باند    ن ی در  ، شرکت  Kuمحموله 

German Dornier   توان، شرکت    ستم ی رس ی ز   ن ی در تامMBB (Astrium)  
   . [ 3،   5  ، 6]    چرخ مومنتوم(   ن ی در تام   Teldixتراستر و شرکت    ن ی در تام 

یافته و    Amos (2-6)های سری  پس از آن، ادامه ماهواره  توسعه 
،    Soyuzبرداری قرار گرفتند. پرتابگرهای مورد استفاده به ترتیب  مورد بهره 

Zenit  Proton    وFalcon 9   باشند و فقط  میAmos 5    با پلتفرم روسی
Ekspress-1000N    )توسعه یافته است )غیربومی . 

ماهوارهبه  توسعه  روند  در  طور خلاصه  قدس  اشغالگر  رژیم  های 
 بیان شده است.   1شکل 

 
 .های رژیم اشغالگر قدسروند توسعه ماهواره -1شکل 

Fig. 1. The development process of satellites of the Quds 

occupying regime. 

بررس ماهواره   یبا  م  میرژ  هایروند توسعه    توان ی اشغالگر قدس 
 نمود: بندیجمع نیچن

 ی جاسوس   - شیسنج   های توسعه ماهواره   ر ی شده در مس ی ط روند   .1
ماهواره   نی توسعه اول   ند ی سال فرآ   9به مدت حدود    1979سال    از 

و با    1995در سال    ر، ی مس   نیکه در ادامه ا   د ی طول انجام به   ی بوم 
زمان   جاسوس   ن ی اول  ، سال   16گذشت  عملیاتی ماهواره  توسعه   ی 

ا افت ی  از  سال    ت ی موفق   ن ی . پس  در  آن،  ادامه  در   نی اول   2000و 
 ارائه شد.   ی سنجش   ی ات ی ماهواره عمل

 ی مخابرات   های توسعه ماهواره   ر ی شده در مس   ی ط روند   .2

سال    یمخابرات  هایماهواره   توسعه توسعه    1990از  از  پس  و 
ماهواره    ن یاول  1996ماهواره، آغاز شد و در سال    یستمیس  یمقدمات
ا  یمخابرات بر  شد.  داده  توسعه    ن یتوسعه  زمان  مدت  اساس 
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  ر یمس  نی. در ادیطول انجامسال به  17حدود    یمخابرات  هایماهواره
از    یشده است ول  دادهتوسعه    یصورت بومماهواره به   پلتفرم یا باس

توان،    هایرسامانه یز  نیاز جمله تام  یالمللنیب  هاییهمکار  ریسا
 .و محموله استفاده شده است شرانشیپ

بین شرکت همکار  ماهواره های  توسعه  برنامه  در  رژیم المللی  ای 
 باشد: می  2اشغالگر قدس به شرح جدول 

 .رژیم اشغالگر قدس هایهای همکار در توسعه ماهوارهشرکت -2جدول 

Table 2. Collaborating companies in the development of 

satellites for Quds occupying regime. 

Developing 

Time 

(Achievement 

Year) 

Internatinal Partner 

Companies 

 (Payload, Propulsion, 

Power) 

Satellite 

16 years 

(1995) 
 ---  --- Remote 

Sensing 

17 years 

(1996) 

Astrium 

(Equipment) 

Alcatel 

(Equipment) 
Communication 

 جنوبیمروری بر الگوی توسعه فضایی كره 

در   SSTL (UK)با مشارکت شرکت    Kitsat-1با نام    ای ماهواره کره   ن ی اول 
باس توسعه   کیماهواره بر اساس    ن یساخته و پرتاب شد. ا 1992سال  

  ی ساخته شده است و دارا  Microsat-70تحت نام    SSTLشرکت    افتهی
حدود   تفک  لوگرمیک  50جرم  قدرت  متر    400آن    یمکان  کیاست. 

اباشدیم همکار  نی.  ا  یقرارداد  نصب  کره،   ینیزم  ستگاهیشامل:  در 
دانشجو دانشگاه    ایکره   انیآموزش  فن  Surreyدر  دانش  انتقال    ، یو 

 . [51،41]باشد یم ماهواره کرویم کیمشارکت و حضور در پرتاب 
و با همان    باشدیم  Kitsat-1مشابه ماهواره    Kitsat-2  ماهواره

ماهواره در    نیتفاوت که ا نیساخته شده است با ا Microsat-70باس  
ماهواره در سال   نیشده است. ا  عیتجم  ایکره  میو توسط تجنوبی  کره

 200آن بهبود داده شد )حدود    یمکان  کیپرتاب شد و قدرت تفک  1993
اثبات    ،یساخته شده داخل  یاستفاده از اجزا  وارهماه  نیمتر(. هدف از ا

بوده    یبوم  ییدادن صنعت فضا  یو ترق   یشگاهیآزما  یهاماژول  یفناور
 است. 

ماهواره    پس آن  توسعه    کیبا    Kitsat-3از   ایکره  افتهیباس 
پرتاب    1999در سال    لوگرمیک  100با جرم حدود   Satrec توسط شرکت
ا شروع  سال  نیشد.  در  قدرت  باشدی م  1995و    1994  هایپروژه   .

 . باشدیمتر م 8/13 ماهواره نیا یمکان کیتفک
علم  پس ماهواره  سه  آن  نام   یفناور-یاز   STsat-1هایبا 

(2003)   ،STsat-2c (2013)   وSTsat-3 (2013)   قاتیتحق  یبرا  

 غیرهو    UV Imaging   ،Space Physics peakageاز جمله  ییفضا
ا وزن  شد.    لوگرمیک  175و    100،  106  بترتیبه   هاماهواره  ن یپرتاب 

ماهوارهباشدیم بوم  STsat-2bو    STsat-2a  های.   ی در تست حامل 
کره، در اثر پرتاب ناموفق در مدار قرار نگرفت و سرانجام پرتاب سوم به  

 . [71،41] دیرس جهینت
ماهواره،   یستم ی س   ی طراح  هی پس از کسب دانش اول   یجنوب کره 

در سال   Kompsat-1م  خود را با نا   ی سنجش   ی ات ی ماهواره عمل   ن ی اول 
 عی آغاز نمود و پس از تجم   TRW (USA)  با مشارکت شرکت  1995

و انتقال آن   TRWمربوط به شرکت    T100ماهواره در کره با باس  
 6/ 6آن    یمکان   کی پرتاب نمود. قدرت تفک   1999در سال    کا، ی به امر 

ماهواره   جرم  و  پ باشد ی م   لوگرمی ک   510متر  ماهواره   نی ا   شرانشی . 
 .باشد ی م  ن ی دراز ی ه 

باس ماهواره   EADS Astriumاز آن با مشارکت شرکت    پس 
Kompsat-2  یی کا ی را که مشابه باس آمر  T100   .بود را توسعه داد

ا  تفک   لوگرم ی ک   770ماهواره    ن ی وزن  قدرت  متر   1آن    یمکان   ک ی و 
علت آماده به   ر ی پس از دو سال تاخ   2006ماهواره در سال    ن ی . ا باشد ی م 

با مشارکت   ارهماهو   ن ی ا   ی ک یحامل آن، پرتاب شد. محموله اپت نبودن  
 اشغالگر قدس توسعه داده شد.  م ی کشور آلمان و رژ 

ماهواره ادامه  آن،  از  سری  پس  و    5الی    Kompsat  (3های 
  2012توسعه یافتند و به ترتیب از سال    2004( از سال  3Aهمچنین  

ماهواره    2015الی   میان  این  در  شدند.    یدارا  Kompsat-5پرتاب 
با قدرت   IRمحموله    یدارا  Kompsat-3A  ماهوارهو    SARمحموله  

برای پرتاب    Kompsat 6, 7باشد. همچنینی متر م  55  یمکان  کیتفک
 . [14]  اندریزی شدهبرنامه  2024و  2023های در سال

اول  2003سال    در ماهواره    یطراح  ی برا  هیاقدامات  ساخت  و 
  یمخابرات  هاینکیل  یبرقرار  نیو همچن   هاانوس یو رصد اق  یهواشناس

  Astro-Bus Gتوسط باس    COMS-1ماهواره با نام    نیانجام شد. ا
  باشدی م  Eurostar 3000باس    هیکه بر پا  EADS Astriumشرکت  

 EADS Astriumماهواره شرکت  نیا  هیاول  مانکاریساخته شده است. پ
ط  باشدیم در  حدود    یکه    EADS Astriumتوسط    ایکره  40آن 

م انندبیی آموزش  دارا   نی.    مولفهدو    ییایمیش  شرانشیپ  یماهواره 
قدرت    یو دارا  GTOدر مدار    لوگرمیک  2460ماهواره    نی. جرم اباشدیم

متر    500و    ی هواشناس  ی برا(  IR)  لومتریک  4و    لومتریک  1  ی مکان  کیتفک
ماهواره   نیا  یمحموله مخابرات  نی . همچنباشدی م  یشناسانوس یاق  یبرا

کره ا  یجنوبتوسط  است.  شده  داده  سال    نیتوسعه  در    2010ماهواره 
ماهواره    پس   پرتاب شد. نام   COMS-1از  با  ماهواره  -GEO  هایدو 

Kompsat-2A    وGEO-Kompsat-2B   3200و    3400  هایبا جرم  
  پرتاب  یشناس  انوسیو اق  یهواشناس  یبرا  2020و    2018  هایسال  در

 . [51،41] شد
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با پرتاب    1995از سال    ی مخابرات   های ماهواره   نه ی در زم   ی جنوب کره   اقدامات 
ا   Koreasat-1ماهواره   شد.  باس    ن ی آغاز  با  شرکت    As-3000ماهواره 

Lockheed Martin (USA)   ترانسپوندر باند    15  ی انجام شد و داراKu  
  1464ماهواره  ن ی کامل پرتاب نشد. جرم ا   ت ی ماهواره با موفق  ن ی . ا باشد ی م 
-Koreasat  ماهواره  است.   Star-30Eسوخت جامد    ی آپوج   ی و دارا   لوگرم ی ک 

از آن ماهواره    پس   پرتاب شد.   1996در سال    Koreasat-1مشابه ماهواره    2
Koreasat-3   با باسA2100A    شرکتLockheed Martin (USA)    و
  ن ی پرتاب شد. ا   1999و ساخته شد و در سال    ی طراح   ی ا کره   م ی با مشارکت ت 
  لوگرم ی ک   2790جرم    ی و دارا   باشد ی م   Kaباند    3و    Kuباند    30  ی ماهواره دارا 

و همچنین   8الی    Koreasat   (4های سری  پس از آن، ادامه ماهواره   است. 
5A    سال  116و از  شدند   2020الی    2005(  این  [ 3،  4]  پرتاب  تمامی   .

طور خلاصه روند  های غیربومی توسعه یافتند. به ها با باس شرکت ماهواره 
 .باشد می   2جنوبی مطابق شکل  های کره توسعه ماهواره 

 

 .های کره جنوبیروند توسعه ماهواره -2شکل 

Fig. 2. Development process of South Korean satellites. 

بررس ماهواره  یبا  توسعه   ن یچن  توانیم  یجنوبکره  هایروند 
 نمود: بندیجمع

 شیسنج هایتوسعه ماهواره ریشده در مس  یط روند .1

حدود  به   1991سال    از  مس  8مدت  دانش    ریسال  توسعه 
  د یشد تا منجر به ساخت و تائ  یماهواره ط   یستمیس  یطراح

  ریمس  نی. شروع ادیگرد  ی با باس بوم  یماهواره سنجش  کی
انگلستان و دانشگاه    SSTLتحت آموزش و مشارکت شرکت  

Surrey   .بوده است 
( سازی)پس از دو تجربه موفق ماهواره  1995موازات آن از سال    به

مس  17مدت  به   2012سال    یال ماهواره  ریسال   یسنجش  هایتوسعه 
 یی کایتوسعه ابتدا با مشارکت شرکت آمر  ریمس  نی. اافتیادامه    یاتیعمل

TRW    توسعه آن  از  پس  شرکت    کیو  مشارکت  با  مشابه  ماهواره 
EADS Astrium    به ساخت    تاینها  کهبوده است ماهواره    کیمنجر 

  2012شده است. پس از سال    2012مشابه و پرتاب آن در سال    یبوم

شده است و شروع   ت یتثب   ی ات ی عمل   یسنجش  هایتوسعه ماهواره  ریمس
ک  بهبود  تصو   تی ف ی به  دقت  همچن   ی ربردار ی و  از   ن ی و  استفاده 

 . [16] شده است  گر ی د   های محموله
مس   ان ی ب   نی چن   توان ی م   لذا  ماهواره   ری نمود   یسنجش  های توسعه 

به   21حدود    ی جنوب کره  انجام سال  ا   ده ی طول  در  که  از    ر ی مس  ن ی است 
شرکت  و   یی کا ی آمر   TRW  ، ی س ی انگل   SSTLهمچون    هایی مشارکت 

EADS Astrium   ماهواره و توسعه باس   ی ستم ی س   ی در طراح  یی اروپا
تجه  و  است  شده  استفاده  طر   از، یموردن   ای ماهواره   زات ی ماهواره    قی از 

 شده است.   ن ی تام  ی الملل ن ی ب   های ی همکار 
   Kompsat-2ی  ات ی عمل   ی هم زمان با توسعه ماهواره سنجش   ن ی همچن 

شرکت    با  طراح EADS Astriumمشارکت  سنجش   ی ،    ی ماهواره 
  ی طراح   ند ی آغاز شد و فرا   ز ی آهنگ ن   ن ی ( مدار زم ی شناس   انوس ی اق - ی )هواشناس 

. پس از پرتاب موفق  دامه یافت ا   EADS Astriumو ساخت با مشارکت  
آهنگ، دو ماهواره    ن ی مدار زم   ی ارتباط مخابرات   ی رار ن تست برق ی آن و همچن 

 . پرتاب شدند   2020و    2018  های سال   در   ی سنجش 
(، 1999)   کرو ی ذکر است پس از توسعه ماهواره در کلاس م   ان ی شا 

 3به کمک    یی فضا   های ی ری گ اندازه   ی برخ   ن ی و همچن  ها ی از فناور  ی برخ 
تا   1999  ی هادر محدوده سال   کرو ی در کلاس م   ی فناور   - ی ماهواره علم 

از    ، دوره   ن یقرار گرفته است. ضمنا در ا   ش ی مورد آزما  از ی به فراخور ن   2013
استفاده شده   ز ی ن   ی توسعه حامل بوم   عنوان محوله برای به   هاواره ماه   ن ی ا 

 است.  
 ی  مخابرات   های توسعه ماهواره   ر ی شده در مس  ی ط   روند  .2

دو ماهواره   د ی با خر   ی جنوب کره   ی مخابرات   های ماهواره   ن ی تام   روند 
و   1995  ی ها در سال   یی کای آمر   Lockheed Martinاز شرکت  

توسط    ای کره   م ی ا مشارکت دادن ت ب   آغاز شد و پس از آن   1996
پرتاب    Lockheed Martinشرکت   سال و  در  سوم  ماهواره 

تداوم یافت   1999 از آن ماهواره این روند   یمخابرات   های . پس 
عنوان  به   یی اروپا   Thales Aleniaو    Alcatelاز شرکت    ای کره 

 شد.  ن ی تام   ه ی اول   مانکار ی پ 

  ای کره   م ی که ت   ی از مشارکت   ر ی غ   ، ی مخابرات   های توسعه ماهواره   ر ی مس   در 
شرکت   فعال   Lockheed Martinبا  است  زم   ی م ی مستق   ت ی داشته    نه ی در 

طرف   ی مخابرات   های ماهواره  از  است.  مس   ی نداشته  ماهواره    ر ی در  توسعه 
زم   ی سنجش  شرکت    ن ی مدار  مشارکت  با    EADS Astriumآهنگ، 
به    های آموزش  همچن   ن ی زم   ماهواره مربوط  است.  شده    ن ی آهنگ کسب 

مخابرات  به   ی بوم   ی محموله  شده،  داده  اجزا   ی ک ی عنوان  توسعه  مهم    ی از 
  ی در ماهواره سنجش   ی محموله جانب   ک ی صورت  به   ، ی مخابرات   های ماهواره 
  م ی تاکنون مستق   ی جنوب آهنگ مورد استفاده قرار گرفته است. کره   ن ی مدار زم 

آهنگ ننموده است اما    ن ی زم   ی مخابرات   هواره و ساخت ما   ی اقدام به طراح 
-GEOآهنگ    ن ی مدار زم   ی سنجش   های عملا با ساخت و پرتاب ماهواره 
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Kompsat-2A, 2B    قابل 2020و    2018در سال و ساخت    ی طراح   ت ی ، 
 کسب نموده است.   ز ی را ن   ی مخابرات   های ماهواره 
 ری در مس  ی جنوب کره   ، ی مخابرات   های توسعه ماهواره   ر ی توجه به س   با 

ماهواره   ن ی تام  توسعه  آمر   ی مخابرات   های و  شرکت  مشارکت   ییکا ی از 
Lockheed Martin  اروپا شرکت  برده   EADS Astrium  یی و  بهره 

و شرکت   Thales Aleniaو   Alcatel  یی شرکت اروپا   ن ی است و همچن 
تام   OSC  یی کای آمر  مشارکت   ی جنوب کره   ی برا   ی مخابرات   هواره ما   ن یدر 

  توانی م ،  2018  جنوبی در پرتاب سال با توجه به موفقیت کره .  اند داشته 
توسعه و   ی سازی )آغاز بوم   1991  یدر محدوده زمان   ی جنوب نمود کره   ان ی ب 

سال موفق    27در حدود    2018  ی ماهواره( ال   ی ستم ی س   یدانش طراح   ت ی تثب 
 . آهنگ شده است  ن یمدار زم   ی مخابرات   ماهواره به توسعه  

جنوبی  ای کره المللی در برنامه توسعه ماهواره های همکار بین شرکت 
 .باشد می   3به شرح جدول  

 .کره جنوبی هایماهوارههای همکار در توسعه شرکت -3جدول 

Table 3. Collaborating companies in the development of South 

Korean satellites. 

Developing 

Time 

(Achievement 

Year) 

Internatinal Partner 

Companies Satellite 

21 years 

(2012) 

TRW 

(USA) 

SSTL 

(UK) Remote 

Sensing 
--- EADS 

Astrium 

27 years 

(2018) 

Alcatel / 

Thales 

Alenia 

Lockheed 

Martin 

(USA) Communication 

OSC 

(USA) 

EADS 

Astrium 

 مروری بر الگوی توسعه فضایی تركیه 

  1996در سال  BILSAT-1با ماهواره  هیترک ییفضا یهاتیفعال  حوزه
  کرو یماهواره در کلاس م  نیپرتاب شد. ا  2003که در سال    شودیآغاز م

 یسیانگل SSTL( است که با مشارکت و آموزش شرکت لوگرمیک 136)
ا  یطراح . قدرت باشدی م  SSTL-100ماهواره    نیو ساخته شد. باس 
دلار بوده    ونیلیم  14قرارداد    متیمتر و ق   32ماهواره    نیا  یمکان  کیتفک

 . [14] است
و  دیآغاز گرد 2004که از سال  باشدیم RASAT یبعد ماهواره

بوده است.    2008آن در سال    CDRپرتاب شد. اتمام    2011در سال  

 لوگرمیک 93و جرم ماهواره  SSTL-100باس  ه یماهواره بر پا ن یباس ا

 متر است.  5/7 آن  یمکان کی. قدرت تفکباشدیم

از سال    باشد ی م   Gokturk-1  ی بعد   ماهواره  با شرکت    2008که 
پرتاب شود که   2013آغاز شد و قرار بود در سال    Telespasio  یی ای تال ی ا 

ماهواره  نی افتاد. باس ا  ق ی به تعو  2016تا  ی شرکت فرانسو  ر ی تاخ  ل ی دل به 
 250قرارداد به ارزش    ن ی شده است. ا   ن ی تام   Thales Aleniaاز شرکت  

و تست ماهواره در   ع ی تجم   زات ی تجه   ن ی که شامل تامباشد  ی ورو م ی   ون ی ل ی م 
  کی . قدرت تفک باشد ی م   ر یو پردازش تصاو   افتی در  ین ی زم   ستگاه ی و ا  ه ی ترک 
 شگاهی آزما  ن ی. ا باشد ی م   لوگرم یک   1100متر و جرم آن    0/ 8ماهواره    ی مکان 
  تواندی را دارا است و م   لوگرم کی   5000  تا   ها و تست ماهواره   ع ی تجم  ت ی قابل 

 زاتی و مورد تست قرار دهد. ارزش تجه   د ی طور همزمان تول دو ماهواره را به 
 ی. مراحل ساخت و اجرا باشد ی دلار م   ون ی لی م  100حدود    شگاه ی آزما  ن ی ا 

با شرکت    شگاه ی آزما قرارداد  انعقاد  از  از سال  Telespasioپس   ،2010 
در   و  شد  سال    افت ی خاتمه    2014شروع  در  شد.    2015و  افتتاح  رسما 

 Compact antenna  و   Thermal testو امکانات تست شامل    زات ی تجه 

measurement range   وSolar array deployment test   و
Vibration test   وMass property measurement    وEMI/EMC 

test    وAcustic test   وMulti-layer insulation preparation 
 .[ 14]   باشد ی م 

طراح  پس آغاز  طراحGokturk-1ماهواره    ی از  ماهواره    ی، 
Guktork-2    آن جرم  که  شد  تفک  لوگرمیک  400شروع  قدرت   کیو 

پرتاب شد )قبل    2012ماهواره در سال    ن ی. اباشدی متر م  5/2آن    یمکان
ا  عیتجم  یهاتیفعال(.  Gokturk-1  از با مشارکت   نیو تست  ماهواره 
تست   زاتیتجه   اندازیانجام شد. در واقع پس از راه  هیدر ترک  یترک  میت

ماهواره    یبرا  زاتیتجه   نی، اGokturk-1منعکس در قرارداد    عیو تجم
 مورد استفاده قرار گرفت.  یبعد

  2013آن از سال    ی که طراح   باشد ی م   Gokturk-3  ی بعد   ماهواره 
  ی ماهوار دارا   ن ی پرتاب شود. ا   2019سال  ریزی شده بود در  برنامه   آغاز و 

سنجش  این    . باشد ی م   SAR  ی محموله  پرتاب  برای  جدید  اعلامی  برنامه 
 . [ 12]   باشد می   2023ماهواره سال  
مربوط به قرارداد    ی مخابرات   نه ی در زم   ه ی ترک   یی فضا   ی ها ت ی فعال   شروع 

ماهواره   د ی خر  اروپا   Turksat-1B و    - Turksat-1A  دو  شرکت    یی از 
Aerosatiale (Alcatel/ Thales Alenia)   1994که در سال    باشد ی م  

پرتاب ناموفق حامل، در    ل ی دل به   Turksat-1Aپرتاب شدند. البته ماهواره  
  16  دارای   ها ماهواره   ن ی شد. ا   ن ی گز ی جا   Turksat-1Cماهواره    ا ب   1996سال  

باند   عمل   Kuترانسپوندر  عمر  جرم    10  ی ات ی ،  با  و   لوگرمی ک  1744سال 
 .[ 15] باشد  ی م   Spacebus 2000ها ماهواره   ن ی . باس ا باشند ی م 

شرکت    Turksat-2Aی  بعد   ماهواره  به  باس   Alcatelمربوط  با 
Spacebus 3000B3   آغاز شد و    1998آن از سال    ی که طراح   باشد ی م

، عمر Kuترانسپوندر باند    34  ی ماهواره دارا   ن ی پرتاب شد. ا  2001در سال  
 .شد با ی م   لوگرم یک  3535سال و با جرم    12  ی ات یعمل 



 
 هادی جلیلی 

 
56 / 

 علوم و فناوری فضایی  
  1 شمارة،  17، دورة 1403ال س  

  Thales Aleniaمربوط به شرکت    Turksat-3Aی  بعد  ماهواره
باس   از سال    یکه طراح  باشدی م  Spacebus 4000B2با    2006آن 

ترانسپوندر    24  یماهواره دارا  نیپرتاب شد. ا  2008آغاز شد و در سال  
مهندس    25پروژه    نی. در اباشدیم   لوگرمیک  3110و با جرم    Kuباند  
 یبخش  دیتول  تیو مشارکت داشتند )با قابل  رحضو  دیتول  یدر فازها  یترک

ترک در  ماهواره  همچنهیاز  ا  نی(.  شرکت    نیدر    Turksatقرارداد 
از    هایآموزش را  همچن  Thales Aleniaلازم  نمود.  ا  نیاخذ   نیدر 

 به روز شدند.   زین ینیزم هایستگاهیقرارداد بخش ا
به    Turksat-4Bو    Turksat-4Aی  بعد  های ماهواره  مربوط 

 یات یو عمر عمل   DS-2000با باس    Mitsubishi Electric  ی شرکت ژاپن 
در    ب ی آغاز شد و به ترت   2011آن از سال    ی که طراح   باشد ی سال م   15

 نهی همراه هزقرارداد به   ن یپرتاب شدند. مبلغ ا   2015و    2014  ی هاسال 
 Kuترانسپوندر    28  ی دارا   Turksat-4A.  باشد ی م دلار    ون ی ل ی م  571پرتاب  

 18  ی دارا   Turksat-4Bو    لوگرم ی ک  4850و جرم    Kaترانسپوندر باند    2و  
و   Cترانسپوندر باند    ک ی و    Kaترانسپوندر باند    24و    Kuترانسپوندر باند  

ا باشد ی م  لوگرم یک   4924جرم   بود   ی زری برنامه   ها ماهواره   ن ی .  تا   ند شده 
ماه   ی بخش  مراحل  ترک   واره از  سال    ع ی تجم   ه ی در  در   هی ترک   2015شود. 
را فراهم نموده است.    لوگرم ی ک  5000تا    هایو تست ماهواره   عی تجم   تی قابل 

ت   Turksat-4Bماهواره   ژاپن   م ی توسط  ترک   ی مشترک  مرکز   ای ه ی و  در 
Mitsubishi  شد.  د ی ژاپن تول 
ا باشد ی م   Turksat-5Aی  بعد   ماهواره    یماهواره مخابرات   ن ی اول   ن ی . 

  ن ی ا   ی . طراح شود ی ساخته م (  % 20)   ه ی از آن در ترک   ی است که بخش   ه ی ترک 
شروع شد و اتمام آن    2011در سال    ه ی ترک   ی داخل   مانکاران ی ماهواره توسط پ 

اعلام شد که قرار    2013سال    ل ی شده بود. اوا   ی ز ری برنامه   2015سال    ی برا 
 Mitsubishi   (MELCO )  ی متعلق به شرکت ژاپن   DS-2000است از باس  

  Kuترانسپوندر باند    16  ی ماهواره دارا   ن ی استفاده شود. ا   Turksat-5A  ی برا 
. بودجه درنظر گرفته  باشد ی م   لوگرم ی ک   2700و جرم    Cترانسپوندر باند    4و  

حدود   ک ی )هر  باشد  ی دلار م  ون ی ل ی م  5B  ،500و  Turksat-5A ی برا  ه شد 
از باس پیشرانش تمام   2017در نهایت در سال   . [ 6، 3]   دلار  ون ی ل ی م   250

  2021استفاده شد و در سال    Airbusشرکت    Eroustar3000Eالکتریکی  
 . [ 81،41] پرتاب شد )ده سال(  

ا باشد ی م   Turksat-6Aی  بعد   ماهواره  اول   ن ی .  ماهواره    ن ی ماهواره 
  طراحی   افزار، ماهواره، نرم   ن ی ا   ی . موضوع اصل شود ی محسوب م  ه ی ترک   ی بوم 

شروع شده است    2014ماهواره از سال    ن ی ا   ی . شروع طراح باشد ی و پلتفرم م 
  ا ماهواره ب   ن ی شده است. اگرچه ا   ی ز ری برنامه   2024سال    ی و پرتاب آن برا 

و    ی ستم ی و توسعه س   ی در طراح   ه ی ترک   ع ی صنا   شود، ی مشارکت اروپا ساخته م 
دارند   زات ی تجه   ن ی تام  از:   ماهواره مشارکت  عبارتند  سازه    ن ی تام   TAI  که 

زم   ی اجزا   ن ی تام   Aselsanمحموله،   پردازش    افت ی در   و   ، ی ن ی بخش  و 
تله   متری تله   زات ی تجه   ن ی تام   Tubitak  ر، ی تصو   های داده  البته  .  کامند و 

طور خلاصه روند توسعه  . به [ 15]   شد   ن ی تام   نادا از کشور کا   X  باند   محموله 
 باشد: می   3های ترکیه مطابق شکل  ماهواره 

 

 .های ترکیهروند توسعه ماهواره -3شکل 

Fig. 3. The development process of Turkish satellites. 

 نمود:   بندی جمع   ن ی چن   توان ی م   ه ی ترک   های روند توسعه ماهواره   ی با بررس 

 ی سنجش هایتوسعه ماهواره ریشده در مس  یط روند .1
حدود  به   1996سال    از  مس   15مدت  طراح   ر ی سال  دانش   یتوسعه 
 کیو تست    ع ی تجم   ، ی شد تا منجر به طراح   ی ماهواره ط   ی ستم ی س 

انگلستان شد. کسب    SSTLباس مشابه شرکت    ه ی بر پا   ی ماهواره بوم 
  SSTLتحت آموزش و مشارکت شرکت    ی ستم ی س   ی طراح   ی دانش فن 

 بوده است.   Surreyانگلستان و دانشگاه 
ا  به مقدمات  ر، یمس  نیموازات  دانش  کسب  از    یطراح  یپس 

توسعه   ریمس  2008از سال    ،یماهواره سنجش  نیو پرتاب اول  یستمیس
قرارداد  یاتیعمل  یسنجش  هایماهواره ا  یبا  شرکت   یی ایتالیبا 

Telespasio  همکار ا  Thales Alenia  یو  در  شد.    ر، یمس  نیآغاز 
ز همچن  عیتجم  یهارساخت یتوسعه  و  ماهواره  تست   اندازیراه   نیو 

بود    زنی  ها،و پردازش داده  افتیدر  ینیزم  هایستگاهیا موضوع قرارداد 
 ی هاساله ماهواره  8دوره    کی  یط  ریمس  نیساله(. در ا  5دوره    کی)در  
  ده یرس  اریدبرمتر به بهره  8/0و    5/2  ی مکان  کیبا قدرت تفک  یاتیعمل

  های سامانه   توسعه( و در ادامه 2016و  2012 یهااست )پرتاب در سال
 .باشدیدر حال انجام م دیجد ایماهواره

مس   ان ی ب   ن ی چن   توان ی م   لذا  ماهواره   ر ی نمود که    ی سنجش   های توسعه 
  افته ی توسعه   های است، هرچند ماهواره   ده ی طول انجام سال به   15حدود    ه ی ترک 

در    ی الملل ن ی و تست آن با مشارکت ب   ع ی نبوده و صرفا مراحل تجم   ی کاملا بوم 
  ، ی س ی انگل   SSTL  های توسعه، شرکت   ر ی مس   ن ی انجام شده است. در ا   ه ی ترک 

Telespasio   و    یی ا ی تال ی اThales Alenia   اند مشارکت داشته . 
 ی مخابرات  های توسعه ماهواره   ری شده در مس   یط روند   .2

و   د ی با خر   1994از سال    ه یترک   ی مخابرات   های ماهواره   ن ی تام   روند 
ماهواه   دو  اروپا  Turksat-1A,Bپرتاب  شرکت    ییاز 

Aerosatiale (Alcate l/ Thales Alenia)    آغاز شد و در سال
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. پس از آن افت ی ادامه    Turksat-2Aبا پرتاب ماهواره    2001
ترک با   مهندسان  طراح   ای ه ی مشارکت  مراحل  و   عی تجم   ،یدر 

 ی، مرحله آموزش و انتقال تکنولوژ Turksat-3Aتست ماهواره  
آغاز شد.   Thales Aleniaتوسط شرکت    2006از سال    ه ی ترک 

  های ماهواره  با قرارداد   ی پس از آن مراحل آموزش و انتقال تکنولوژ 
Turksat-4A,B  ژاپن شرکت  و    Mitsubishi Electricیبا 

از   فته ر و رفته   افت ی ادامه    2011از سال    Turksat-5Aماهواره  
 ع ی و تجم   یو تست ماهواره در ژاپن به طراح   عی مشارکت در تجم 

  ای ماهواره   زات ی از تجه   ی برخ   ر ی مس   ن ی . در ا تبدیل شد   ه ی و تست در ترک 
 . [ 18]   توسعه داده شده است   ی صورت بوم به   ز ی حساس ن ر ی غ 

آغاز    بندی جمع   ن ی چن   توان ی م   ر ی مس   ن ی ا   در  زمان  از  که  نمود 
ماهواره با    ه ب که    2021تا سال    1996در سال    یی فضا   ی طراح   ی ها ت ی فعال 

شده    ی ساله ط   25  ی دوره زمان   ک ی توسعه داده خواهد شد،    ی بوم   ی طراح 
  نه ی و استقلال کامل در زم   یی به خودکفا   ر ی مس   ن ی در ا   ه ی است. هرچند ترک 

است و صرفا مراحل    افته ی دست ن   ی ت ا مخابر   های و ساخت ماهواره   ی طراح 
و شرکت    دهد ی انجام م   ه ی و تست ماهواره را در داخل ترک   ع ی تجم   ، ی طراح 

موارد    ر ی سا   ن ی باس ماهواره و همچن   ن ی در تام   Mitsubishi Electric  ی ژاپن 
 . لازم مشارکت داشته است 

ای ترکیه به  المللی در برنامه توسعه ماهواره های همکار بین شرکت 
 .باشد می   4شرح جدول  

 .های ترکیههای همکار در توسعه ماهوارهشرکت -4جدول 

Table 4. Collaborating companies in the development of 

Turkish satellites. 

Developing 

Time 

(Achievement 

Year) 

Internatinal Partner 

Companies Satellite 

15 years 

(2012) 

Telespasio 

(Italy) 
SSTL 

(UK) 
Remote 

Sensing  --- 
Alcatel / 
Thales 

Alenia 

25 years 
(2021) 

Mitsubishi 

Electric 
(Japan) 

Alcatel / 

Thales 
Alenia Communication 

--- Airbus 

الگوهای توسعه فناوری فضایی در كشورهای  

 درحال توسعه 

   مروری بر الگوی توسعه فضایی امارات متحده عربی 

متر    2/ 5با قدرت تفکیک مکانی    Dubaisat-1کیلویی    200توسعه ماهواره  
آغاز    SI-200جنوبی بر اساس باس  کره   Satrecبا شرکت    2006در سال  

جنوبی انجام شده  پرتاب شد. توسعه این ماهواره در کره   2009شد و در سال  
اند. توسعه  مهندس اماراتی نیز شرکت داشته   10است و در مراحل توسعه کار  

متر در سال    1با قدرت تفکیک مکانی  Dubaisat-2کیلویی    300ماهواره 
آغاز شد و در    SI-300جنوبی بر اساس باس  کره   Satrecبا شرکت    2009
جنوبی انجام شده است و  پرتاب شد. توسعه این ماهواره در کره  2013سال  

اند. توسعه ماهواره  مهندس اماراتی نیز شرکت داشته   16در مراحل توسعه کار  
  2014متر از سال   0/ 7قدرت تفکیک مکانی   با   Khalifa satکیلویی  330

آغاز شده    SI-300جنوبی بر اساس باس  کره   Satrecتحت مشاوره شرکت  
پرتاب شد. این ماهواره توسط تیم اماراتی و در امارات    2018است و در سال  

برنامه  امارات  است. همچنین  اکتشافات  تجمیع شده  در حوزه  های جدی 
فضایی دارد و قصد دارد یک کاوشگر مریخ با همکاری سازمان فضایی ژاپن  

 . [ 14] در آینده توسعه دهد  

   مروری بر الگوی توسعه فضایی كره شمالی
فعالیت  ماهواره شروع  ماهواره  های  پرتاب  با  شمالی  کره  ای 

Kwangmyongsong-1    سال آن    1998در  حامل  پرتاب  که  شد  آغاز 
ناموفق بود. این ماهواره با همکاری آکادمی چین توسعه یافت. پس از آن  

سال   ماهواره    2009در  حامل،  ناموفق  پرتاب  دلیل  به  بار  دومین  برای 
Kwangmyongsong-2    ماهواره مجددا  نگرفت.  قرار  مدار    100در 

در مدار قرار نگرفت    2012در سال    Kwangmyongsong-3Aکیلوگرمی  
در    2012در سال    Kwangmyongsong-3Bکیلوگرمی    100ولی ماهواره  

مدار قرار گرفت اما نتوانست چرخش خود را دمپ نماید و در فضا به چرخش  
  200کیلومتری قرار گرفت. ماهواره    500خود ادامه داد. این ماهواره در مدار  

از    در   2016در سال    Kwangmyongsong-4کیلویی   مدار قرار گرفت. 
 . [ 15]  عملکرد آن اطلاعاتی در دسترس نیست 

   مروری بر الگوی توسعه فضایی قزاقستان
با شرکت   KazEOsat-1قرارداد توسعه ماهواره سنجشی    2009در سال  

Airbus Defence and Space    پرتاب شد.   2014بسته شد و در سال
اپراتور مدنظر قرار گرفت.   20مهندس و    21در این قرارداد موضوع آموزش  

های زمینی و ساخت مرکز تجمیع اندازی ایستگاه این قرارداد همچنین راه 
-Astrobusشود. این ماهواره بر اساس باس  و تست ماهواره را شامل می 

L    شرکتAirbus    جرم دارای  و  یافته  قدرت   830توسعه  و  کیلوگرم 
ماهواره سنجشی  2009باشد. همچنین در سال متر می  1تفکیک مکانی 

)زیر شاخه انگلیسی   SSTLتوسط شرکت    KazEOsat-2کیلویی    182
با    SSTL-150( بر اساس باس  Airbus Defence and Spaceشرکت  

در   پرتاب شد.   2014متر توسعه یافت و در سال    7قدرت تفکیک مکانی  
سنجشی    2013سال   ماهواره  شرکت    KazSTSATتوسعه   SSTLبا 

-SSTLپرتاب شد. این ماهواره با باس    2018انگلیسی آغاز شد و در سال  
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X50    مهندس   14متر توسعه یافته است و    17/ 5با قدرت تفکیک مکانی
در طراحی ماهواره مشارکت داشتند. پس از    SSTLدر کنار تیم طراحی  

های محیطی آن در مرکز تجمیع و تستی تکمیل ساخت ماهواره، تست 
میلیون   23اندازی شده است انجام شد )قیمت حدود  که در قزاقستان راه 

 2006های  دلار(. قزاقستان سه ماهواره مخابراتی خود را از روسیه در سال 
میلیون دلار(   148)  2014میلیون دلار( و    115)   2011میلیون دلار(،    100) 

 .[ 16]    خریداری نموده است 

   مروری بر الگوی توسعه فضایی پاكستان
ماهواره  دارای  سنجشی  پاکستان   Badr-B (2001)  ،Icube-1های 

و    Badr-1 (1990)های مخابراتی  و ماهواره   PRSS (2017)و    (2013)
1R (2011)-PakSat   [ 16] باشد  می . 

 بندی الگوهای توسعه فناوری فضایی جمع

یافته و  نتایج بررسی الگوهای توسعه فناوری فضایی در کشورهای توسعه 
آمده   4در حال توسعه و زمان دستیابی به فناوری فضایی )تثبیت( در شکل  

 است: 

 .مقایسه روند دستیابی به فناوری فضایی -4شکل 

Fig. 4. Comparison of space technology achievement process. 

گونه که مشخص است با توجه به تکمیل نشدن چرخه توسعه  همان 
توسعه  الگوی  صرفا  توسعه،  حال  در  کشورهای  در  فضایی  فناوری 

توسعه  جمع کشورهای  ملاک  می یافته  قرار  اساس  بندی  این  بر  گیرد. 
توان دو الگوی کلی توسعه بومی و توسعه مشارکتی را برای توسعه  می 

( که توسعه مشارکتی در دو 5حوزه فضایی در نظر گرفت )مطابق جدول  
مشارکت  کشور  به  نیاز  )بدون  خودکفایی  توسعه سطح  برای  کننده 

های بعدی( و سطح طراحی سیستمی و تجمیع )با نیازمندی به باس نمونه 
مشارکت  کشور  می ماهواره  همان کننده(  می باشد.  مشاهده  که  شود طور 

را  مشارکتی  مدل  نیز  عربی  متحده  امارات  و  قزاقستان  کشورهای 

های مشارکتی ادامه اند. ولی اینکه در انتها به کدام یک از مدل برگزیده 
 طریق دهند مشخص نیست.

 .انواع الگوهای توسعه فناوری فضایی  -5جدول 

Table 5. Types of space technology development patterns. 

1 Indigenous Developement 

2 Collaborating 

Developement 

Self-Suffiecient Level 

System Design & Integration 

Level 

جنوبی  ، رژیم اشغالگر قدس الگوی توسعه بومی، کره 5مطابق جدول  
الگوی توسعه مشارکتی سطح خودکفایی و ترکیه الگوی توسعه مشارکتی 
سطح طراحی سیستمی و تجمیع را طی نموده است. بر اساس نحوه توسعه  
همچنین   و  زیرساخت  تامین  تجهیزات،  تامین  تجمیع،  و  طراحی  باس، 

، الگوی توسعه این سه کشور/رژیم در جدول زیر با SSOو    GEOپرتاب  
 همدیگر مقایسه شده است. 

 .مقایسه نحوه دستیابی به زیر اجزای فناوری فضایی -6جدول 

Table 6. Comparison of the space technology sub-system 

achievements. 

 Al-Quds 

occupying 

regime 

South 

Korea Turkey 

Satellite Bus Indigenous Colaborating --- 

Integration Indigenous Colaborating Colaborating 

Equipment Indigenous -

International 
Indigenous -

International 
International 

Infrastructure No Data 
Indigenous -

International 
International 

Launch International International International 

های سنجشی و مخابراتی )شکل  با توجه به زمان توسعه ماهواره
توان بیان نمود مدت زمان مورد انتظار برای  ( و چگونگی توسعه آن می4

سال و برای یک    20تا    15توسعه کامل یک ماهواره سنجشی حدود  
زمان بدون درنظر  باشد. این  سال می 25تا    20ماهواره مخابراتی حدود  

های ها و حاملگرفتن زمان لازم برای توسعه بومی تجهیزات، زیرساخت
می این  موردنیاز  برای  موردنیاز  توسعه  زمان  از  بخشی  چند  هر  باشد. 

 صورت موازی درنظر گرفته شود. تواند به ها، میحوزه

 های الگوهای توسعه تشریح نیازمندی

برنامه این موضوع حائز اهمیت  در  به  ریزی برای توسعه فضایی توجه 
بر است. در واقع فرآیند و  است که تست و توسعه فضایی بسیار هزینه
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مورد و  تست  پیچیده  بسیار  فضایی  طراحی  تثبیت  و  تائید  جهت  نیاز 
باشد. از این رو تدوین یک برنامه جامع و بهینه با توجه به  بر میهزینه

ریزی باشد. این برنامهای و زمانی بسیار مهم میهای بودجهمحدودیت
ای باشد که بر اساس یک بودجه مشخص، حداکثر توسعه  گونهبایستی به 

دست آید یا آنکه یک محصول فضایی فضایی موردنیاز در حداقل زمان به 
 . [81،  91] موردنیاز، با حداقل هزینه در حداقل زمان ممکن حاصل شود  

سامانه توسعه  مسیر  در  داشت  نظر  در  تمام باید  فضایی،  های 
می تائید  و  تثبیت  نیازمند  حوزه  این  در  موردنیاز  این  اقدامات  باشند. 

اقدامات شامل دانش طراحی و ساخت، فرآیند ساخت و تجمیع، تعریف 
تست و روال آن، اجرای فرآیند تست، تجهیزات تست، فرآیند ارزیابی و 

برتحویل و  تثبیت  گیری  و  تائید  نیازمند  با ماهواره، همه  ارتباط  قراری 
کار، میمی نتایج  ارزیابی  و  این چرخه  انجام  از  توان  باشد. عملا پس 

 درخصوص پیشرفت حوزه فضایی سخن گفت. 
موضوعی که توسعه سامانه فضایی را متمایز و ویژه نموده است آن  

باشد و ثانیا پس از پرتاب،  است که اولا هزینه انجام تست فضایی بالا می 
کند  دسترسی به سامانه برای اصلاح وجود ندارد. موضوع اول ایجاب می 

سامانه  تعیین  و  تعداد  انتخاب  حداقل  در  و  هوشمندانه  تست،  مورد  های 
کند سامانه مورد تست در حداکثر  دنیاز باشد و موضوع دوم ایجاب می مور 

ریزی بهینه برای  شود برنامه قابلیت اطمینان ممکن باشد. این موارد باعث می 
 های فضایی از اهمیت بالایی برخوردار باشد. توسعه سامانه 

های اجرایی هر یک  توان ملزومات و زیرساختبر این اساس می 
شرح زیر  از رویکردهای توسعه بومی یا مشارکتی فناوری فضایی را به

 اعلام نمود:  
 ملزومات الگوی توسعه بومی  .1

کلاس   • در  ماهواره  ساخت  و  طراحی  فناوری  تثبیت 
 های سبک ماهواره

 ای و ارزیابی کارکرد ماهواره های توسعه ایجاد زیرساخت تست  •

 های زیرمداری/مداری حداقلیایجاد زیرساخت تست •

و   .2 سیستمی  طراحی  )سطح  مشارکتی  توسعه  الگوی  ملزومات 
 تجمیع(

عنوان اولین  صاحب فناوری فضایی به انتخاب یک کشور   •
 دهنده دانش فنیانتقال

ای مناسب با توجه به اولویت  انتخاب یک سامانه ماهواره •
 های کشور )ماهواره مخابراتی یا سنجشی(برنامه

انجام گام به گام طراحی و ساخت ماهواره زیر نظر کشور   •
 صاحب فناوری 

)راه • تست  و  تجمیع  آزمایشگاه  تائید  AITاندازی  مورد   )
 کشور انتقال دهنده )معمولا توسط همان کشور( 

 ملزومات الگوی توسعه مشارکتی )سطح خودکفایی(  .3

 ترکیبی از ملزومات دو الگوی فوق  •

بومی،   توسعه  الگوی  که در  است  ملزومات مشخص  مقایسه  با  لذا 
های زیرمداری با جرم حداقلی نقش  ای و تست های توسعه زیرساخت تست 

کند. در حالی که در الگوی مشارکتی، زیرساخت آزمایشگاه  می کلیدی ایفا  
 . شده لازم است گیری و همچنین یک باس تثبیت تست و تحویل 

 كشور برای توسعه فناوری فضایی   ی تشریح اقتضا 

ریزی صحیح و کارآمد در حوزه فضایی، لازم است ابتدا  منظور برنامه به 
توسعه   الگوهای  به  توجه  با  این حوزه  در  کشور  قدرت  و  نقاط ضعف 

های فناوری فضایی شناسایی شود و سپس بر اساس تهدید و فرصت
رو در این عرصه، نسبت به تعیین الگوی مناسب اقدام نمود. از این  پیش

 . [81، 91]شود رو به بررسی این موارد پرداخته می 

 نقاط ضعف در حوزه فضایی  

 های ظالمانه و عدم سهولت برقراری تعامل  وجود تحریم  .1
های قابل  های ظالمانه و کارشکنی با وجود برخی از تحریم 

کشورهای   با  تعامل  برقراری  سهولت  حوزه،  این  در  انجام 
منظور انتقال فناوری از آن کشورها  دارنده فناوری فضایی به 

امکان  با هزینه به سادگی  یا  بود و  های خیلی  پذیر نخواهد 
 پذیر خواهد بود. گزاف امکان 

 عدم دستیابی به یک نقطه مرجع قابل اتکاء در برنامه فضایی  .2

گردد دهه اخیر بر می با وجود آنکه تاریخچه فضایی کشور به دو  
ولی همچنان یک نقطه قابل اتکاء و تثبیت شده )پلتفرم ماهواره( 

 برای توسعه محصولات فضایی ارائه نشده است.

مندی از نتایج عدم وجود مدیریت یکپارچه و هدفمند برای بهره .3
 های فضایی قبلی انجام شده فعالیت

های فضایی های قابل توجهی برای فعالیت با وجود آنکه هزینه 
و  هدفمند  مدیریت  نبود  دلیل  به  ولی  است  شده  صرف  قبلی، 

فعالیت  این  از  حاصل  نتایج  برنامه یکپارچه،  در  و ریزیها  ها 
طور مثال برداری قرار نگرفته است. به تصمیمات فضایی مورد بهره 

ماهواره نشده همچنان  پرتاب  که  دارند  وجود  مورد هایی  تا  اند 
های پرتاب شده  ارزیابی فضایی قرار گیرند و از سوی دیگر ماهواره 

نیز از ارزیابی جامعی برخوردار نیستند که بیان نمایند در چه جایگاه 
ایم. برای این منظور ارزیابی دقیق از جایگاه فضایی قرار گرفته 

ر اساس آن برنامه  تواند راهگشا باشد تا ب در حوزه فضایی، می   فعلی 
 ای تدوین شود.توسعه 

 های فضایی روز رسانی مسیر توسعه سامانه عدم به   .4
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های فضایی بر اساس دانش آن زمان تدوین  مسیر توسعه سامانه
شده است. بدیهی است با توجه به افزایش آگاهی و دانش در  
حوزه فضایی و همچنین ارزیابی میزان پیشرفت مسیر توسعه 

می شده،  سامانه تدوین  توسعه  مسیر  بر  بایست  فضایی  های 
اساس شرایط روز و دانش فعلی مورد بازنگری قرار گیرد. البته  
خوشبختانه این مهم مورد بازنگری قرار گرفته است هرچند که  

فعالیتمی مورد  در  نتیجه  بایست  حصول  عدم  و  قبلی  های 
 عمل آورد.شناسی دقیقی به ها آسیبمطلوب در برخی از حوزه 

های فضایی با توجه به  رسانی ساختار اجرایی برنامهروزعدم به  .5
 ارتقای دانش امروز  

ساختار اجرایی مجموعه فضایی کشور بر اساس دانش و اطلاعات  
باشد.  گذاری می باشد که در شرایط زمانی خود قابل ارزیابی و ارزش قبل می 

اما از این نکته نباید غافل شد که دانش امروز ما نسبت به حوزه فضایی  
تر شده و یا  های خصوصی در این زمینه قوی بیشتر شده و همچنین بخش 

بایست توانمند شده و مورد استفاده قرار گیرند. تبدیل حوزه فضایی از  می 
اقتداری  فناوری  به یک  اقتداری  فناوری  اساس  اقتصادی می   - یک  تواند 

 راهبرد دگرگون ساز باشد. 

 نو بودن حوزه فضایی برای کشور .6
با توجه به نو بودن حوزه فضایی در کشور، مدیران این حوزه نیز  

باشد.  دارای تجربیات تائید و تثبیت شده کمتری در این حوزه می 
این امر باعث شده در مسیر توسعه فضایی کشور، سر دو موضوع  
با ایرادات و نواقصی روبرو باشیم: موضوع اول: چه کارهایی باید  

: چگونه این کارها را باید انجام دهیم.  انجام دهیم، و موضوع دوم 
با سعی و خطا   توام  بود چرا که  پر هزینه خواهد  این مسیر  لذا 

باشد. برای رفع خلا ناشی از این موضوع، ابتدا بایستی کلیه  می 
با  پتانسیل  درثانی  و  گیرند  قرار  مشارکت  مورد  حوزه  این  های 

صحی  روش  حوزه،  این  از  ما  شناخت  و  اطلاعات  ح  افزایش 
کارگیری آن، روز به روز اصلاح و تکمیل  شناسایی شده و با به 

این مسیر و کاهش هزینه  برای تسریع در  از  ها، می شود.  توان 
المللی و همچنین ایرانیان شاغل در مراکز  مشاوره و مشارکت بین 

 فضایی سایر کشورهای صاحب تکنولوژی بهره گرفت. 

پرتاب   .7 برای  بالا  اعتماد  قابلیت  با  حامل  یک  وجود  عدم 
 ها  میکرو ماهواره 

های توسعه حامل بومی قابل اتکاء باعث کاهش هزینهوجود یک  
شود. خوشبختانه در این  ماهواره و تسریع و تسهیل در این امر می

حوزه دو اقدام اساسی صورت گرفته است: الف( حمایت از ساخت  
های حامل بومی با عقد قراردادهای تعداد بالا، ب( استفاده از پرتاب

عنوان ماهواره  های گران قیمتی که به خارجی مطمئن برای ماهواره
 اند. عملیاتی توسعه یافته 

 نقاط قوت در حوزه فضایی  

 ایماهواره هایده ساله و تست  ییسابقه فضا .1

 ر یچشمگ  ایدر حوزه ماهواره  ییسابقه فضا  نیا  جینتا  هرچند
 ج یساخته شده و مشاهده نتا  هاینبوده است اما تست ماهواره 

مربوط    یو دانش کار  فرآیندبا    نسبی  ییآشنا  نیآن، و همچن
 ر یمس  نیحرکت در ا  یاز نقاط قوت برا  یبخش  ،ییبه حوزه فضا

ا  باشدیم البته   ی ستی با  یکار  یاهدانش   و  آیندهافر  نیکه 
 اصلاح شود.  یمتناسب با دانش و اطلاعات فعل

کار  یسازمان  یساختارها  یریگشکل  .2 فرهنگ  حوزه    یو  در 
 یی فضا

فعال  با انجام  به   یساختارها  ی برخ  ،ییفضا   یهاتیتوجه 
شکل گرفته است    یکار  های و متناسب با آن، فرهنگ   یسازمان

برا  یکه بخش نقاط قوت  ا  یاز  .  باشدیم  ر یمس  نیحرکت در 
ا فرهنگ   نیالبته  و  با    یستیبا  یکار  یهاساختارها  متناسب 

 اصلاح شود.  یفعل طیدانش و شرا
 دفاعی صنعت  توسعه .3

دل   خوشبختانه  موشک   ل ی به  توسعه حوزه  و  ا   ران، ی ا   ی رشد    ن ی از 
و    ای ماهواره   های رسامانه ی توسعه ز   ی در راستا   توان ی م   ی توانمند 
  ، یی فضا   افته ی توسعه   ی از کشورها   ی بهره برد. برخ   ی ان ی م   ی ها تست 

خود را به موازات    ی ها حامل   ن ی کاوش و همچن   ی ها توسعه موشک 
بودن    شرفته ی با توجه به پ   ن ی . همچن د ان انجام داده   ای توسعه ماهواره 
موشک  فناور   توان ی م   ران، ی ا   ی صنعت  حوزه    های ی از  مشترک 

 بهره گرفت.   ، یی با حوزه فضا   ی موشک 
 ی بستر حامل بوم وجود .4

انجام داده است    ی اقدامات مناسب   نه ی زم   ن یکشور در ا   خوشبختانه 
در حال انجام است. لذا لازم است با    ی رو به رشد   ی ها و تست 

و  مت یارزان ق  ی حامل بوم   ک ی حوزه،  ن یمورد توجه قرار دادن ا 
 تی توسعه و تثب   نه ی تا هز   رد ی قرار گ  ت ی اعتماد بالا در اولو   ت ی با قابل 

و با صرف    شتر ی سرعت و سهولت ب   با   یی فضا   های سامانه   ه ی اول 
 شود.  ر پذی کمتر امکان   نه ی هز 

 تهدیدات در حوزه فضایی  

روابط   .1 در  تام   المللی ن ی ب نوسان  امکان  حوزه    ی خارج   ن ی و  در 
 یی فضا 

را    یی توسعه صنعت فضا   تواند ی م   المللی ن ی ب   ط ی بهبود شرا   هرچند 
تصم  است  ممکن  اما  ببخشد  برنامه   ی ر گی م ی سرعت  در    ی ز ری و 
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(،  زمان آن   ط ی در شرا   ی خارج   ن ی امکان تام   ل ی )به دل  ها نه ی زم   ی برخ 
بوم  توسعه  برنامه  و  شود  واقع  برخ   ی مغفول  زم   ی در    های نه ی از 

 . رد ی صورت نپذ   ک ی استراتژ 

جهت    جویی کشور و بهانه   یی توسعه فضا   ط ی شدن شرا   ی بحران  .2
 اعمال فشار 

توانمند  یدیفوا  لیدلبه   ییفضا  حوزه نظر  از  هم  و    یکه 
برخ  ییخودکفا بخش   یدر    نظر   از  هم  و  است  دارا  هااز 

  ی بهانه شدن برا لیپتانس تواندیم ،یو نظام یتیامن کاربردهای
ا  المللینیب  هایمیتحر هرچند  باشد.   هامیتحر  ن یداشته 

خواهند    شتریرا ب  ییتوسعه فضا  نه یخواهند بود اما هز  ریناپذریتاث
جلوه دادن    یرنظامیغ  نه،یزم   نیدر ا  حیصح  یزرینمود. لذا برنامه 

تا    تواندیم  المللینیب  هاییاخذ همکار  ن یحوزه و همچن  نیا
 . دینما یرا ملغ لیپتانس نیا یادیحد ز

 ها در حوزه فضایی  فرصت

 یی فضا   های در طرح   المللی ن ی استفاده از مشارکت ب  .1

پرهزینه بودن توسعه فضایی و استقبال سایر کشورها    توجه به   با   
فعالیت  مثبت  برای  اثر  گرفتن  نظر  در  و همچنین  های مشترک، 

  ن ی از ا   توان ی م   های گذشته کشور در حوزه فضایی، سوابق فعالیت 
  تواند می   مشارکت   ن ی بهره برد. ا   یی وسعه صنعت فضا ت   ی فرصت برا 

  ی طراح  ی اعم از پرتاب ماهواره، انتقال دانش فن  ها نه ی زم  ی در تمام 
آزما  ماهواره،  تجم   های شگاه ی و ساخت  و    های ستگاه ی ا   و   ع ی تست 

 و ارسال داده باشد.   افت ی در 

 یی  به کمک توسعه صنعت فضا   ی نظام   ع ی توسعه صنا   ت ی قابل  .2

کاربرد    یدر امور دفاع  میطور مستقبه  ،ییخدمات فضا  هرچند
م و  ارتقا  تواند ی دارد  دفاع  یباعث  توسعه    یسطح  اما  شود، 

فضا نظام  د توانیم  ییصنعت  توسعه صنعت  با صرف    یباعث 
سو  نهیهز از  شود.  نظام  گرید  یمشترک  در    یتوسعه صنعت 

فضا صنعت  توسعه  تنش   یبرخ  تواندیم  ییپوشش   های از 
 . را در بر نداشته باشد المللینیب

 بندیجمع

شرایط و اقتضاء کشور و در نظر  با توجه به موارد ذکر شده در خصوص  
توان بیان نمود  گرفتن ملزومات توسعه هر یک از الگوهای توسعه، می 

 با توجه به وجود موارد زیر: 

 های ظامانه وجود تحریم  •

 توانمندی و پیشرفت در حوزه دفاعی  •

 گرفته در حوزه فضایی سابقه شکل  •

هرچند در  بهترین الگوی توسعه برای کشور، توسعه بومی است.  
می  بومی  توسعه  همکاریمسیر  تمام  از  بینتوان  جمله  های  از  المللی 

ماهواره، دوره پرتاب  تجهیزات،  و غیره در صورت خرید  آموزشی  های 
ای و  های توسعهمند گردید. این الگوی توسعه بر آزمایشگاهامکان بهره 
باشد. از سوی  های میدانی زیرمداری و جرم حداقلی استوار می آزمایشگاه

و  فضایی  حوزه  در  کشور  فعلی  شرایط  گرفتن  درنظر  با  دیگر 
اکتسابتوانمندی توسعه  های  برای  لازم  زمان  مدت  همچنین  و  شده 

توان  های فضایی بر اساس روند کشورهای مورد مطالعه، میبومی سامانه 
برنامه  با  نمود  ماهواره بیان  توسعه  زمان  مدت  صحیح،  های ریزی 
سال آینده قابل انتظار است و    10-5بازه زمانی    سنجشی عملیاتی در

سال زمان نیاز   15های مخابراتی ژئو حداقل  مدت زمان توسعه ماهواره
 .  خواهد داشت
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Changes in Earth's gravity can significantly affect the behavior and 

performance of organisms, leading to the discovery of new practical methods 

for various applications. Heavy metal toxicity poses substantial risks to 

human health. Cadmium (Cd), one of the most hazardous heavy metals, 

causes defects in genome repair following oxidative stress and DNA 

damage, potentially leading to cancer. Several strategies have been 

introduced to remove heavy metals from water, including surface adsorption, 

membrane filtration, ion exchange, chemical precipitation, and 

nanotechnology treatments. Among these, bioremediation using probiotics 

has been identified as a cost-effective, safe, and efficient method for heavy 

metal removal. This study measured the effect of Lactobacillus acidophilus 

on cadmium bioremoval under simulated microgravity and Mars gravity 

conditions. For the bioremoval tests, 52.5 μg/L of cadmium was added to 

bacterial biomass and subjected to microgravity conditions. Similar samples 

were also placed under Mars's gravity. Control samples were maintained 

under identical conditions but with Earth's gravity. At the end of the 

treatment period, the tubes were centrifuged, and the remaining cadmium 

concentration in the supernatant was measured. The results showed that a 

24-hour water treatment by L. acidophilus removed 43.77% of the cadmium 

concentration under Earth's gravity, 54.74% under microgravity, and 

54.84% under Mars's gravity. Statistical analysis demonstrated that L. 

acidophilus effectively facilitated cadmium bioremoval, and this capability 

was sustained even under different gravitational conditions. Therefore, this 

bacterium can mitigate heavy metal pollution during space missions, 

safeguarding astronauts' health.  
 

salavati@ari.ac.ir mail:-Corresponding Author’s E* 

https://doi.org/10.22034/jsst.2024.1452
https://doi.org/10.22034/jsst.2024.1452
https://www.jsstpub.com/
https://doi.org/10.22034/jsst.2024.1452
https://creativecommons.org/licenses/by/4.0/
mailto:salavati@ari.ac.ir
https://orcid.org/0000-0003-0745-5967


           

                   

 
و فناوری فضایی علوم    

 

 
 

2008-4560:  شاپای چاپی   

2423- 4516    الکترونیکی:   شاپای   

 70- 63، صفحه  1، شماره  17، دوره  1403سال  

https://doi.org/10.22034/jsst.2024.1452 

Journal Homepage: https://www.jsstpub.com 

 مقاله پژوهشی 
 

How to Cite this Article:  
M. Salavatifar, "Cadmium bioremoval from water by probiotics in simulated microgravity and Mars gravity," Journal of Space Science 
and Technology, Vol. 17, No. 1, pp. 63-70, 2024, (in Persian), https://doi.org/10.22034/jsst.2024.1452. 

 

COPYRIGHTS 
© 2024 by the authors. Published by Aerospace Research Institute. This article is an open access article 
distributed under the terms and conditions of The Creative Commons Attribution 4.0 International (CC BY 4.0).  

 

ه  د  ج ذبه مر خ    حذف ز ست  ک دمی   از آب ت سط پر بی تیک

 س ز  شدهمیکر گرا  ت  شبیه

 *فرمریم صلواتی 

 تهران، ایراناستادیار، پژوهشگاه هوافضا، وزارت علوم تحقیقات و فناوری، 
 

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1402تیر   13دریافت 
 1402شهریور   13بازنگری 
 1402مهر  3پذیرش 

 1402دی   16انتشار اولین 
 

 های كلیدی: واژه

 کادمیوم

   لوسیدوفیاس  لوسیلاکتوباس

 پروبیوتیک

 میکروگراویتی 

 جاذبه مریخ  
 

   
  ر ی موجودات زنده تأث   ساختار و عملکرد  بر  طور مداوم به  است که   یی روها ی از ن  ی ک ی  ن ی گرانش زم 

مطالعه ی م  نیرو   گذارد.  این  روش ی م   تغییرات  کشف  به  منجر  شود.    نوین   ی کاربرد   ی ها تواند 

  نموده عنوان شبه عنصر عمل به  ها ن د. آ ن سلامت انسان دار  ی برا  ی اد ی خطرات ز   ن ی فلزات سنگ 

حت  فرآ   ی و  در  است  ا   ک ی متابول   های ند ی ممکن  کادم   جاد ی اختلال  از    ی ک ی عنوان  به   وم ی کنند. 

،  DNA  م ی نقص در ترم   جاد ی باعث ا   و، ی دات ی استرس اکس   ی به دنبال القا   ، فلزات   ن ی تر خطرناک 

سرطان    گاهی و    DNAبه    ب ی آس  به  روش می منجر  فلزات    ی برا   ی مختلف   ی ها شود.  حذف 

آشام   ن ی سنگ  آب  ز   ی معرف   ی دن ی از  حذف  است.  پروب   ی ست ی شده  ا   ی ک ی   ها ک ی وت ی توسط    ن ی از 

ساعت در    24به مدت    لوس ی دوف ی اس   لوس ی مطالعه لاکتوباس   ن ی . در ا باشد می   خطر ی ب   ی ها روش 

قرار گرفت و    خ ی و گرانش مر   میکروگراویتی   ط ی در شرا   وم ی کادم   معرض محلول آبی حاوی فلز 

قادر به   لوس ی دوف ی اس  لوس ی لاکتوباس  که   ند نشان داد  ج ی نتا . شد  ی ر ی گ ندازه سپس، باقیمانده فلز ا 

  % 54/ 84و    میکروگراویتی تحت    % 54/ 74  زمین،   در گرانش . وم ی از غلظت کادم   % 43/ 77  حذف 

مر   در  لاکتوباس   ی آمار   آنالیز .  شد   خ ی گرانش  داد  ز   لوس ی دوف ی اس   لوس ی نشان  حذف    ی ست ی در 

بوده    وم ی کادم  این قابلیت حفظ  مؤثر  نیز  تغییرات جاذبه  با  بنابراین می و حتی  از  گردید.  توان 

منظور حفظ سلامت  های فضایی به این باکتری در رفع آلودگی فلزات سنگین در زمان ماموریت 

 .  جست   فضانوردان بهره 
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 علائم و اختصارات 

 DNA دئوکسی ریبونوکلئیک اسید 

 pH پتانسیل هیدروژن 

شده القاییسنجی جرمی پلاسمای جفت طیف  ICP-

MASS 

 CFU یک واحد تشکیل کلنی  

لیترمیلی  ml 

 p-value مقدار احتمال 

 g جاذبه زمین 

 مقدمه  

صورت دائمی بر موجودات زنده ساکن بر روی  جاذبه، نیرویی است که به 
شود و همه جانداران تحت تاثیر این نیرو، تشکیل،  کره زمین اعمال می
زنده،    موجودات  ریمانند ساها نیز  اند. میکروارگانیسمرشد و تکامل یافته

تأث تحق  ریتحت  دارند.  قرار  ف  یکم  قاتی جاذبه  مورد   ، یولوژیزیدر 
حت  یمورفولوژ در سمیکروارگانیم  ییزایماریبقدرت    راتییتغ  یو  ها 

ا  موجود  یوزن یب  طیشرا می  نیاست.  ازتغییرات  منتج  در    رییتغ  تواند 
. هر  [1]باشد  ها  سمیکروارگانیمی  و خواص تجمع  یسطح  هیضخامت لا

و    ومیکروبیم  بیترک  برهم خوردنمنجر به   نیروی جاذبه، در   رییگونه تغ
ان ژن،  یب  ،ییزایماریب  ه،یثانو  یهاتیمتابول  دیسرعت رشد، تول  نیچنهم

اما به    . [2]خواهد گردید  ها  آن  یک ی وتیبی و مقاومت آنت  لمیوفیب  لیتشک
وضوح مشخص نشده است که این تغییرات گرانشی تأثیر مثبت یا  

کرده  ثابت  متعددی  تحقیقات  دارد.  انسان  سلامت  بر  که  منفی  اند 
)بی  ویژگی کاهش یا حذف گرانش  بر  ها  های میکروارگانیسم وزنی( 
می  بنابراین  و  داشته  و  تأثیر  هوموستاز  در  تغییراتی  به  منجر  تواند 

 . [ 3] سلامت بدن شود  

،  چگالی  هک  هستند  عتیطب  بخشی از عناصر جزیی  نیفلزات سنگ
یا اتمی  اتمی جرم  اما عدد  داشته  زنده  بالایی  اکوسیستم  به  ورود    با 

فلزات  نیترجیرا کیآرسن و ومیکادمجیوه، سرب، . سمی شوندتوانند  یم
که    ینیسنگ آلودگیهستند    دات یتول  گردند.می  ستیز  طیمح  باعث 
پالا  ،یگرختهی)ر  یصنعت پتروش  یهاشگاهیذوب،   ها،ی مینفت، 
 نشده هیتصفهای  پساب،  استخراج معادن(،  ییا یمیش  عیها، صناکشآفت

سوز زغال  یهاروگاه یاحتراق ن  یو محصولات فرعی  فلز   یهالولهصنایع،  
  ن یاز فلزات سنگ  یبخش  .باشندمنابع انتشار این فلزات می  نیتراز عمده
رو    ن یاز ا شود.می   تیخاک تثبچنین در  و هم  جذب شده  اهانیتوسط گ

  استاز طریق غذا و آب آشامیدنی    هاقرار گرفتن انسان در معرض آن

سرطان[4  ،5] انواع  از  برخی  ایجاد  از  حاکی  مطالعات  مواجهه  .  در  ها 
این با  نابه مزمن  تغییرات  دلیل  به  فلزات  ژن  گونه  بیان  و  ژنوم  در  جا 

میبه  اساسی  فرآیند  فلزات سرطانعنوان یک  آرسنیک،  باشد.  مانند  زا 
 .  [6 ،7]را مختل کنند  DNAتوانند سنتز و ترمیم کادمیوم و کروم می

سنگی فلزات  جمله  از  می به   نی کادمیوم  صورت  شمار  در  که  آید 
چون انسان ها در بدن موجودات زنده همها و حتی سالجذب، تا دهه

مدت با کادمیوم قرار بگیرد    ماند. اگر انسان در مواجهه طولانیباقی می
شد.   خواهد  کلیوی  مشکلات  علاوهدچار  مشکلات    به  بروز  سبب 

. علاوه بر این،  گردیدهای استخوان خواهد  و سرطان و بروز نقص  ریه در

توان از جمله تاثیرات  و بروز مشکلات قلبی را نیز می   فشار خون افزایش
در خاک   یعیطور طببه. این فلز  [8]سلامت انسان برشمرد  کادمیوم بر  

معدن مواد  نمک  یو  کلر  یهامانند  و    د،یسولف  د،یکربنات،  سولفات 
در هوا،   ومیکادم  یدر آب وجود دارد. سطوح بالا  نیچنو هم  دیدروکسیه

م و خاک  فعال  تواند ی آب  دنبال  که    یصنعت  یهاتیبه  انسان  رخ دهد 
  ن، ی. علاوه بر اردیگ  رار ق  آن در معرض    یقابل توجه   زانیبه م  تواند یم

شود. قرار  ی مبه بدن    ومیکادم  منجر به ورودآلوده    ییمصرف مواد غذا
رخ    زین  دنیکش  گاری س  ق یممکن است از طر  ومیگرفتن در معرض کادم

غلظت دهد.    شیدر خون و ادرار را افزا  ومیتواند غلظت کادم  یدهد، که م
کادمیوم خون در افراد سیگاری تقریباً دو برابر بیشتر از افراد غیرسیگاری  

رسد که این عارضه به تجمع غلظت نظر میدر جمعیت بزرگسال است. به 
.  [ 9] ها مربوط باشد  ویژه در برگ های تنباکو به  بالای کادمیوم در بافت

کادم  م   وم ی وجود  آلوده  مکان ی در آب  را    ی ها سم ی تواند  بدن  در  لازم 
مدت    ی طولان   ا ی و احتمالاً منجر به اختلالات کوتاه مدت    رده مختل ک 

به علی   . [ 10]   شود  کادمیوم  گوارش،  دستگاه  اندک  جذب  طور  رغم 
شود. استنشاق  ها می گیری از طریق گرد و غبار صنعتی وارد ریه چشم 

به   منجر  است  ممکن  صنعتی  مناطق  در  کادمیوم  مزمن  یا  حاد 
ها شود. مطالعات حیوانی و  های ریوی و اختلال عملکرد کلیه آسیب 

 . [ 11] کند  تایید می انسانی موارد فوق را  

  ی از آب معرف   ن ی حذف فلزات سنگ   ی برا   های مختلفی ی استراتژ 
تبادل    ، یی غشا   ون ی لتراس ی ف   ، ی عنوان مثال، جذب سطح شده است. به 

ش   ، ی ون ی  ت   یی ا ی م ی رسوب  این  نانوتکنولوژ   ی مارها ی و  از  برخی  ی 
  ن ی فلزات سنگ   یی پالا   ست ی بر ز اتی چند  مطالع .  [ 12] ها هستند  روش 

کش  آفت  و  شده   ها ک ی وت ی پروب توسط  ها  سموم  .  د ان متمرکز 
مف   ی ها سم ی کروارگان ی م   ها ک ی وت ی پروب  بدن    ی د ی زنده  در  که  هستند 
م   نموده   ی زندگ  بر   توانند ی و  عفونت    فوایدی  درمان  مانند  سلامت 
.  [ 13] داشته باشند    زبان ی اسهال و عدم تحمل لاکتوز در م   ، ی ادرار 

از   ی ار ی بس   ی ها گزارش  سنگ   یی پالا   ست ی ز   حاکی  توسط    ن ی فلزات 
هستند ک ی وت ی پروب  پروب .  [ 14]   ها  از  برا ک ی وت ی استفاده    ه ی تصف   ی ها 

ا   ی روش   ن ی فلزات سنگ   ی ست ی ز  .  [ 15]   است   د ی و اغلب مف   من ی ارزان، 

https://blog.faradars.org/%DA%86%DA%AF%D8%A7%D9%84%DB%8C/
https://blog.faradars.org/%D8%B9%D8%AF%D8%AF-%D8%A7%D8%AA%D9%85%DB%8C-%DA%86%DB%8C%D8%B3%D8%AA/
https://blog.faradars.org/%D8%B1%DB%8C%D9%87/
https://blog.faradars.org/%D9%81%D8%B4%D8%A7%D8%B1-%D8%AE%D9%88%D9%86/
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  " پروبیوتیک " عنوان  های خانواده لاکتوباسیلوس که اکثراً به باکتری 
می  می معرفی  سطح   ند توان شوند  اتصال    ی دسترس   ، فلزات   به   ی با 

ده ها  آن   ی ست ی ز  کاهش  ا   ی ک ی .  [ 16]   د ن را    ی ها ی باکتر   ن ی از 
است که در محصولات    Lactobacillus acidophilus  ، ک ی وت ی پروب 
  ل ی پتانس   ی برا   لوس ی مختلف لاکتوباس   ی ها ه ی است. سو   ج ی را   یی غذا 

سنگ   یی پالا   ست ی ز  ارز   ن ی فلزات  گرفت   ی اب ی مورد    . [ 13] د  ان ه قرار 
سنگ   یی پالا   ست ی ز   ی اصل   ی استراتژ    ی ها سلول توسط    ن ی فلزات 

  ی سلول   واره ی د   ک ی کوئ ی ت د ی اس   ا ی و    کان ی دوگل ی پپت   ی ون ی تبادل    ، یی ا ی باکتر 
  ی محتوا   ی دارا   ها، لاکتوباسیل   ی سلول   واره ی د   . [ 17]   است   گاندها ی با ل 

اس   ی اد ی ز  پپت   ک ی کوئ ی ت   ی دها ی از  به   کان ی دوگل ی و  که  ی طور هستند 
  ست ی ز .  [ 18]   دارند   ن ی فلزات سنگ   ی ست ی ز   ه ی تصف   ی برا   یی بالا   ت ی ظرف 
موارد مختلف   ن ی فلزات سنگ   یی پالا  فل   ی به    ن، ی سنگ   ز مانند غلظت 

ز  بستگ   pHتوده،    ست ی غلظت  دما  ب   ی و    ش ی پ   ن، ی ا   ر دارد. علاوه 
افزایش  جذب فلز را    ت ی ممکن است ظرف   یی ا ی باکتر   ی ها سلول   مار ی ت 

 . [ 19]   دهد 
بر اساس دانش ما، مطالعات محدودی در مورد تأثیر تغییرات  
جاذبه بر زیست پالایی فلزات سنگین توسط باکتری لاکتوباسیلوس  

قدرت   مطالعه  این  در  بنابراین،  دارد.  در    L. Acidophilusوجود 
وزنی  چنین بی زیست پالایی کادمیوم در شرایط جاذبه مریخ و هم 

مورد سنجش و ارزیابی قرار گرفت و با شرایط جاذبه زمین مقایسه  
 گردید. 

 هامواد و روش

از مجموعه میکروبی تک   L. acidophilus ATCC 4356باکتری  
ژن زیست خریداری گردید و جهت تهیه زیست توده اصلی، در محیط  

مایع   آلمان(    ( (MRS  Man-Rogosa-Sharpeکشت  با    ، )مرک، 
2 /0 ±2 /6  pH=    ساعت    24گراد به مدت  درجه سانتی   37در دمای

  ی، ست ی جذب ز   بار انجام هر    ی برا   تازه   باکتری کشت  کشت داده شد.  
  ی ل ی م   5،  تازه و فعال روزانه کشت    ه ی ته   ی شد. برا   تهیه   ی از کشت اصل 

  24مدت اضافه و به  مایع   MRS تر ی ل ی ل ی م   50به   ی از کشت اصل  تر ی ل 
دما  در  سانت   37  ی ساعت  و ی درجه  دق   75  چرخش   گراد  در    قه ی دور 

باکتری وارد شده جهت زیست   تعداد شمارش  ی . برا نگهداری گردید 
 . [ 20]   استفاده شد   ی ال ی ر از روش رقت س   پالایی 

های فلزی احتمالی جهت انجام منظور برطرف کردن آلودگی به 
ساعت   24ای به مدت  آزمایشات جذب زیستی، ابتدا کلیه ظروف شیشه 

نیتریک   اسید  غوطه   15در  دیونیزه درصد  آب  با  سپس  و  گشته  ور 
ظروف وشست  و  فلزی  ابزار  تمامی  علاوه  به  شدند.  خشک  و  شو 
دمای  شیشه  با  فور  درون  و  شده  پوشانده  فویل  با  به   180ای  درجه 

های کشت نیز با ها و محیط ساعت سترون گردیدند. محلول   3مدت  
دمای   در  مرطوب  سانتی   121حرارت  زمان  درجه  مدت  به   20گراد 

 اتمسفر اتوکلاو شدند.   1/ 4دقیقه در فشار  
این  به  زیستی  جذب  در  آزمایشات  ابتدا  که  شد  انجام  صورت 

لیتری حجم مورد نیاز عنصر کادمیوم با غلظت نهایی  میلی  250 ارلن 
در آب دیونیزه آماده گردید. انتخاب    (ppb)میکروگرم بر لیتر    52/ 5

سازی انجام پذیرفته در مطالعات پیشین بود  غلظت بر اساس بهینه 
نرمال بر    0/ 1توسط سود و اسید کلریدریک    pH. تنظیم  [ 17  ، 21] 

لیتر از محلول حاوی کشت  میلی   10انجام شد. سپس    4روی عدد  
  10مدت  بذر تازه برای هر نمونه، به درون فالکون منتقل گشته و به 

سانتریفیوژ شد و محیط کشت خالی گشته به    g  4000دقیقه با دور  
لیتر  میلی   9لیتر در انتهای فالکون باقی ماند. سپس  میلی   1نحوی که  

که   نحوی  به  شد  اضافه  رسوب  به  شده،  آماده  کادمیوم  محلول  از 
ها گردید. لوله   CFU/ml  1010 ×2در محلول نهایی  میزان زیست توده 

( بر gهواگیری و عاری از حباب گشتند و در شرایط میکروگراویتی ) 
کلینواستت   روی  گردیدند.    (UN00SA, USA)  دستگاه  مستقر 
سازی شده  هایی مشابه آماده شدند و در شرایط شبیه چنین نمونه هم 

 ( مریخ  دمای  g  38 /0جاذبه  گرفتند.  قرار  کلینواستت  روی  بر   )
دستگاه کلینواستت،  گراد و سرعت چرخش  درجه سانتی   37انکوباتور  

گردید    15 تنظیم  دقیقه  در  نمونه [ 19  ، 22] دور  درون  .  کنترل  های 
( قرار داشتند. آزمون  g  1انکوباتور در شرایط مشابه اما بر روی زمین ) 

، نحوه  1ساعت ادامه یافت. شکل شماره    24جذب زیستی به مدت  
نمونه  شبیه قرارگیری  برای  کلینواستت  دستگاه  روی  بر  سازی  ها 

 دهد. های کاهش یافته را نشان می جاذبه 

 
(  bسازی جاذبه مریخ،  ( شبیه aها بر روی دستگاه کلینواستت.  نمونه  - 1شکل  

 سازی میکروگراویتی. شبیه 

Fig. 1 . Samples on clinostat device: a) Mars gravity simulation, 

b) Microgravity simulation. 



 

  

 
  …  ی ت ی کروگراو ی و م   خ ی ها در جاذبه مرک ی وت ی از آب توسط پروب   ومی کادم   یست ی حذف ز
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دقیقه با شتاب   10ها به مدت  زیست پالایی، لوله در پایان مدت زمان 
g4000   و مقدار برداشته    های رویی با دقتسانتریفیوژ شدند. محلول

توسط دستگاه   فلز کادمیوم   ICP-MASS   (Inductivelyباقیمانده 

Coupled Plasma Mass Spectromrtry  )(Perkin Elmer 

ELAN 6100 DRC-e)   سنجش و تعیین گردید. پس از تعیین غلظت
جذب  میزان  اولیه،  غلظت  مقدار  از  آن  نمودن  کسر  و  فلز  باقیمانده 

داده  تحلیل  و  تجزیه  و  نمودارها  رسم  شد.  نرم محاسبه  با   افزار  ها 

GraphPad Prism software (version 9)   به شد.  منظور انجام 
دست آوردن سطح اطمینان و مقایسه اعداد در تیمارهای مختلف و به 

p-value،    طرفه یک  واریانس  آنالیز   (One-way ANOVA)از 
دار در نظر گرفته شد. معنی   0/ 05کوچکتر از    p-valueاستفاده گشته و  

 ها با سه بار تکرار انجام شدند.تمامی آزمون 

 نتایج و بحث 

تاریخ،  طول  قادر    یی فضا   ات اکتشاف   در  را  مطالعه انسان    به 
و شرایط خارج از جو زمین نموده    ط ی با مح   ی سازگار   ی ها سم ی مکان 

و   از   نظر صرف   است.  استرس   مخاطرات  مانند    دیگر   ی زا عوامل 
ک  الکترومغناطیس هان ی تشعشعات  و  انجام    ی برا   کلانی بودجه    ، ی 

نیاز می ش ی آزما   گونه ن ی ا  رو .  باشد ات  این  شبیه    از  سازهای  کاربرد 
  نواستت ی کل   اه دستگ زمینی، به پیشرفت این علم کمک نموده است.  

 (Clinostat )   سازها است که با چرخش حول  یکی از این گونه شبیه
گرانش  برقراری  به  قادر  ثابت،  می محوری  متغیر  واژه  های  باشد. 

شود در واقع  در نظر گرفته می  " وزنی بی "   معادل  ویتی که کروگرا ی م 
صفر    جاذبه  نزدیک   نبوده کاملاً  بسیار  صفر   بلکه  باشد.  می   به 

چنین با تغییر زاویه چرخش کلینواستت، امکان برقراری جاذبه  هم 
باشد. بنابراین با استفاده از این دستگاه،  سایر کرات نیز فراهم می 

های متغییر سنجید  توان رفتار مواد و موجودات زنده را در جاذبه می 
 [42 ،  32 ] . 

سنگ  یآلودگ برا  کیبه عنوان    نیفلزات  عمده  سلامت    ی خطر 
کشورها  ژهیوبه   یعموم و    یدر  است  شده  شناخته  توسعه  حال  در 

 یهایاست. استراتژ  اثبات گردیده  ی ها به خوبآن   یشناستظاهرات سم 
  دیتول  یسم  یمحصولات جانب  و یاهستند    پر هزینه  ایمرسوم    پالایشی

  کیضرورت    ن، یگذارد. بنابرای م  یمنف   ر یتأث  ستیز  ط یکه بر مح  کنندیم
  ی کیولوژیب  یهاکیعلاقه به تکن  ، یطیمح  ستیاز نظر ز  منیا  یاستراتژ
برم جذب   ر،یاخ  ی هاسالدر    کردهایرو  نیترق یاز عم  یکی.  زدینگایرا 

طر  یستیز م  ستیز  قیاز  است  یکروب یتوده  آن  به    و محصولات  که 
. در این  [25]صرفه معرفی شده است  عنوان روشی مناسب و مقرون به 

باکتری انواع  میان  برخی  و  انسان  روده  فلور  که جزء  پروبیوتیک  های 
باشند نیز در این مقوله پتانسیل بالایی از خود نشان موجودات زنده می

به داده نخواهد اند  ضرورت  نیز  جاذب  حذف  نهایی  مراحل  اینکه  ویژه 
میکروارگانیسم[19،  26]داشت   سلولی  خارج  پلیمری  مواد  وزن  .  ها 

 ی دهایاس  دها،یساکار  یها، پلنیپروتئمولکولی بالایی داشته و عمدتاً از  
  یاز اجزا  یکیشده اند.    لیتشک  رهیو غ  دهایپیل  ک،یومیمواد ه  ک،یاورون
سخت    ط یدفاع در برابر شرا  لیدلاست که به    دیساکار  یآن اگزوپل  ی اساس

دارد.    یزدنمثال  یکیولوژیزیرو ف  نی شود، از ای و دما آزاد م  pH  ،قحطی
اجازه    مر ی وپل ی آن به ب   ی ون ی آن ساختار خالص    ییایمیش-یک زیف  هایویژگی

جدا  از محیط  با بار مثبت را    ن ی فلزات سنگ   ی ها ون ی طور موثر  دهد تا به ی م 
.  [ 25]   هاست گونه میکروارگانیسم یکی از این    L.acidophilus. باکتری کند 

ها در شرایط کاهش  با توجه به تغییرات ساختارهای سطحی برخی باکتری 
چنین افزایش قدرت جذب فلزات سنگین  و هم   [ 27] جاذبه در خارج از جو زمین  

، در این مطالعه به مقایسه جذب فلز کادمیوم از  [ 19] گونه تغییرات  دلیل این به 
پرداخته     L. acidophilus  آب در شرایط جاذبه مریخ و میکروگراویتی توسط 

  مورد   ICP-MASSشد. نتایج حاصل از باقیمانده غلظت فلز که توسط دستگاه  
   ارائه شده است.  1سنجش قرار گرفت، در جدول 

 .فلز نتایج جذب -1جدول 

Table 1. Metal absorption results. 

 Final concentration of Cadmium 

after treatment (μg/ l) 

Initial concentration 

of Cadmium (μg/ l)   0 g (µg) g  0.38 g 1 

52.5 

22.52 25.75 27.43 

23.87 23.71 28.28 

24.89 21.85 32.85 

و محاسبه میزان جذب کادمیوم   3و    2بر اساس نمودارهای اشکال  
ساعت مجاورت با محلول آبی،    24مشخص گردید که باکتری پس از  

مریخ،    84/54% جاذبه  شرایط  در  را  شرایط    %74/54فلز  در  را 
 جذب نموده است.   g1را در شرایط جاذبه  %77/43میکروگراویتی و 

شرایط   در  فلز  جذب  میزان  که  دادند  نشان  آماری  آنالیزهای 
چنین جاذبه زمین نسبت به غلظت اولیه سازی شده جاذبه مریخ و هم شبیه 

موفق به   L acidophilusداری وجود داشته و بنابراین فلز، تفاوت معنی 
اما در میزان جذب کادمیوم توسط باکتری، در شرایط جذب فلز بوده است.  

  (p-value> 0.05)داری مشاهده نشد  جاذبه مریخ با زمین تفاوت معنی 
هم 2شکل    a)بخش   شرایط (.  در  جذب  میزان  محاسبه  در  چنین 

داری   میکروگراویتی معنی  تفاوت  فلز، شاهد  اولیه  به غلظت  نسبت  نیز 
اما در میزان جذب، میان شرایط میکروگراویتی   (p-value< .05)بودیم  

)بخش    (p-value> 0.05)داری مشاهده نشد  با جاذبه زمین تفاوت معنی 
b    2شکل .)   
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سازی  ( نتایج در شرایط شبیه a.  خوانش غلظت کادمیوم نمودارهای    -   2شکل  

 **) میکروگراویتی. سازی شده  ( نتایج در شرایط شبیه bشده جاذبه مریخ،  

indicate p- value< 0.01, ns: non-significant)  . 

Fig. 2. Cadmium concentration reading graphs. a) Results in 

simulated Mars gravity conditions, b) Results in simulated 

microgravity conditions. (** indicate p-value < 0.01, ns: non-

significant) . 

باکتری  که  گردید  مشخص  زیستی  جذب  نتایج  کلی  مقایسه  در 
قادر به جذب فلز    ،   % 50با موفقیت حدود    L. acidophilusپروبیوتیک  

گیری سنگین کادمیوم بوده است. به علاوه، تغییرات گرانش، تاثیر چشم 
نالیز آماری با آزمون در میزان زیست پالایی این باکتری نداشته است. آ 

One way ANOVA   های بدون معنی میان شرایط نشان دهنده تفاوت
 to be(. 3)شکل    (p-value> 0.05)ای بوده است  مختلف جاذبه 

 
 **)نمودار مقایسه نتایج خوانش غلظت کادمیوم در شرایط جاذبه متغیر    -3شکل  

indicate p- value< 0.01, ns: non-significant) . 

Fig. 3. Comparison chart of reading results of cadmium 

concentration under variable gravity conditions (** indicate p-

value < 0.01, ns: non-significant). 

هم   2022نتایج حاصل از این پژوهش با نتایج مطالعه افشاریان  
راستا بود که البته مقادیر حذف کادمیوم در شرایط جاذبه طبیعی زمین  

رو بود که این تفاوت مذکور کمتر از نتایج مطالعه پیشمربوط به مطالعه  
ممکن است به دلیل حضور سه فلز سنگین دیگر سرب، آرسنیک و جیوه  

ها باشد. علاوه بر این علت دیگر این  در محیط و ایجاد رقابت بین آن
سازی غلظت فلز بر اساس مطالعه هادیان تفاوت ممکن است به بهینه

 در پژوهش حاضر منوط باشد. [17 ،21]
های  ها که متعلق به خانواده باکتریدیواره سلولی لاکتوباسیلوس

اسید، پپتیدوگلیکان،  باشند غنی از ترکیباتی چون تیکوئیکگرم مثبت می
دلیل های خنثی است. به و برخی پروتئین  Sلیپوتیکوئیک اسید، پروتئین  

گروه حضور  به  مربوط  که  ترکیبات  این  شارژ  بودن  های منفی 
باکتری این  است  کربوکسیل  و  میهیدروکسیل  به  ها  خوبی  به  توانند 

آنیون و  گشته  متصل  هستند  مثبت  بار  واجد  که  فلزی  از  های  را  ها 
کنند جذب  آن[82  ،92]  محیط  زیستی  جذب  قدرت  افزایش.  با    ها 

ضخامت دیواره سلولی رابطه مستقیم دارد و هر تیماری که بتواند ضخامت 
ها را ارتقا خواهد داد. دیواره را بالا ببرد قدرت زیست پالایی این باکتری

نیروی    نماید تغییرات جاذبه شرایطی را فراهم می  تغییر در  دلیل  به  که 
تولید  فیزیولوژی،  مورفولوژی،  در  تغییراتی  است  ممکن  برشی،  تنش 

بیماریمتابولیت ثانویه،  استرسهای  به  مقاومت  و  زایی،  محیطی  های 
سلول دهد  ژنتیک  رخ  مطالعات    .[29  ،30]ها  و    Mauclaireنتایج 

که   است  نموده  ثابت  شبیه همکاران  شده  میکروگراویتی  بر  سازی 
گذارد  باکتری میکروکوکوس لوتئوس تاثیر می  یکیولوژیزیف  یندهایفرآ
مذکور  به   .گذاردیم  ریتأث شرایط  در  سویه  این  پلیمرهای سطح  علاوه 

نماید. بر اساس  سلولی بیشتری تولید نموده و با سرعت بیشتری رشد می 
  L. acidophilusدانش موجود اطلاعاتی در مورد تغییرات ضخامت غشای  

مرهای  باشد. اما با توجه به تغییرات پلی در شرایط کاهش جاذبه موجود نمی 
به جاذبه    ها خارج سلولی برخی باکتری  در شرایط میکروگراویتی نسبت 

زمین   عدم  ،[27]طبیعی  از  حاکی  نتایج،  گردید.  طراحی  مطالعه  این 
تفاوت در میزان زیست پالایی فلز کادمیوم هم در شرایط میکروگراویتی  
واقع   در  بود.  زمین  سطح  طبیعی  جاذبه  به  نسبت  مریخ،  جاذبه  هم  و 

برابر با شرایط زمینی،    L. acidophilusباکتری پروبیوتیک   با قدرتی 
 قادر به جذب و حذف فلز کادمیوم از آب بود.  

 گیرینتیجه

 یدر رفع آلودگ ی پروبیوتیک  هاباکتری توسط    ن ی فلزات سنگ   یی پالا   ست ی ز 
های سطحی لایه شده است.    امن اثبات   ی حل عنوان راه به   یی آب و مواد غذا 

دارند   بار مثبت که    ن ی طور موثر به فلزات سنگ به   L. acidophilusباکتری  
نمایند. نتایج از محلول جدا می ها را  و آن ده  متصل ش   چون کادمیوم، هم 

حتی با تغییرات جاذبه نیز حفظ    L. acidophilus  نشان داد که این قابلیت 
گشته و در زیست پالایی کادمیوم موفق باقی ماند. نتایج حاصل از این 
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می  زمان  پژوهش  در  سنگین  فلزات  آلودگی  رفع  در  های ماموریت تواند 
به  بهره فضایی  فضانوردان  سلامت  حفظ  بر  منظور  علاوه  گردد.  برداری 

به  مطالعات  این  آلودگی اینکه  از  جلوگیری  ماموریت منظور  در  های ها 
تری از حیات در خارج از تواند درک عمیق فضایی حائز اهمیت است، می 

زمین فراهم کند. مطالعات بیشتر در ارتباط با بررسی ضخامت مواد خارج 
  گردد. در شرایط کاهش جاذبه پیشنهاد می   L. acidophilusسلولی  

 تشکر و قدردانی 
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High-gain antennas are crucial for ensuring stable communication in 

imaging and remote sensing satellites due to their ability to support high 

data transmission rates while compensating for the limitations associated 

with increasing transmitter power or reducing transmission rates. Various 

antenna types, including electromechanical pointing structures, planar 

phased array antennas, and conformal phased array antennas, are employed 

for high-resolution image transmission and communication with ground 

stations. In satellite communication systems, small-gain omnidirectional 

antennas typically exhibit a significant gain of 15 dBi. Among these, the 

conical structure maximizes effective area, while the polyhedral pyramidal 

structure is also highly effective. An X-band patch antenna was designed 

and subjected to full-wave simulation using CST software to enhance 

performance. The designed antenna achieved a peak gain of 5.64 dBi at 

8.45 GHz. The antenna array configuration includes eight patch antennas 

mounted on each face of a polyhedral array, with power distributed via an 

8-way Wilkinson power divider. The resulting array achieved a gain of 

14.3 dBi, by array theory principles. The construction of a polyhedral 

conformal array yielded a maximum gain of 18.3 dBi, with consistent gains 

exceeding 15 dBi for elevation angles beyond 30°. A high-gain circularly 

polarized array antenna was specifically engineered for satellite system 

applications, ensuring a robust and effective design and construction. A 

triangular planar array facilitates the development of various conformal 

array configurations, making it well-suited for satellite applications. 
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های ماهواره ای مسطح فشرده با بهره زیاد برای ارسال داده ر این مقاله طراحی و ساخت آنتن آرایه د 

های تصویربرداری و نیاز به چرخش . با توجه به الزمات مأموریت ماهواره ارائه شده است   Xدر باند  

آرایه  آنتن  از ساز و کار مکانیکی،  استفاده  بدون  آنتن در راستای دلخواه  از   همدیس  پرتوی  یکی 

به بهترین گزینه  این پژوهش، ساختار چند رود. براساس تحلیل شمار می ها  های صورت گرفته در 

های . زیرآرایه وجهی طراحی شده است   6صورت  به   همدیسوجهی عملکرد مناسبی داشته و آرایه  

المان پچ دایروی، با بهره بالا و شبکه تغذیه مناسب است که   8ای طراحی شده متشکل از  صفحه 

سازی، ساخته پس از شبیه  ای مورد نظرکارگیری در این ساختارها را دارد. زیرآرایه صفحه قابلیت به 

دست آمده، طراحی انجام شده جهت رسیدن و نتایج مورد بررسی قرار گرفته است. براساس نتایج به 

 باشد.براساس ابعاد در اختیار بر روی سازه ماهواره مناسب می  همدیسبه آرایه  
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 ت و اختصارا  علائم

Kelvin K 

Watt W 

Kilo Meter Km 

deciles relative to isotropic dBi 

Gigahertz GHz 

Megabits per second Mbps 

 مقدمه

ترین اجزای زیرسیستم مخابرات ماهواره بوده و ابعاد و  یکی از مهم   نتن آ 
جرم آن در طراحی ماهواره بسیار تأثیرگذار است. ساختار آنتن ماهواره باید  

  چنین بهره در برابر فشار مقاوم بوده و شرایط محیطی فضا را تحمل کند. هم 
ای  آنتن در بسته شدن لینک ارتباطی ماهواره با ایستگاه زمینی نقش برجسته 

کند. الزامات مأموریت از یک سو، و محدودیت جرم و حجم در  را ایفا می 
آنتن  از  استفاده  دیگر،  سوی  از  کوچک،  ماهواره  ابعاد  کم،  جرم  با  هایی 

بالا را    استحکام زیاد، مقاومت مناسب در شرایط محیطی فضا همراه با بهره 
 هدف اصلی طراحان قرار داده است.  

های تصویربرداری و  با توجه به نیاز به نرخ بالای ارسال داده در ماهواره 
بالا    ماهواره، استفاده از آنتن با بهره   چالش برانگیز بودن افزایش توان فرستنده 

 باشد.  ها برای بسته نگاه داشتن لینک ارتباطی می یکی از بهترین گزینه 
ها به منظور برقراری ارتباط با ایستگاه های مختلفی در ماهواره آنتن 

هایی آنتن شوند. از انواع  زمینی و ارسال تصاویر با وضوح بالا استفاده می 
ماهواره  در  به که  می ها  می کار  آنتن روند  به  کار توان  و  ساز  دارای  های 

های آرایه فازی مسطح و ساز و  روی، ترکیبی از آنتن مکانیکی برای نشانه 
 همدیسفازی با ساختار  های آرایه چنین آنتن روی و هم کار مکانیکی نشانه 

 .[ 1- 5]   . اشاره کرد 

آنتن  انتخاب  آرایه با  به های  در  فازی  استفاده  مورد  آنتن  عنوان 
ماهواره،  مخابراتی  نشانه  زیرسیستم  مکانیکی  کار  و  حذف  ساز  آنتن  روی 

آرایه فازی در ماهواره ناپایداری مکانیکی ایجاد نکرده و  های  شود. آنتن می 
-تری از ساز و کارهای مکانیکی نشانه روی بسیار کم چنین خطای نشانه هم 

 روی پرتو آنتن دارند.  
چنین چرخش  با توجه به نیاز برقراری ارتباط در زوایای فراز پایین و هم 

آنتن  ها استفاده از  صورت غیرمکانیکی، یکی از بهترین گزینه پرتو آنتن به 
هواپیماها،    در بدنه  همدیس  های آرایه از آنتن  . [ 6- 10] است.    همدیس   آرایه 

(  1شود. برای مثال در شکل) ها استفاده می چنین در ماهواره ها و هم موشک 
 دهد. را نشان می   همدیس های آرایه  انواع مختلفی از ساختار آنتن 

 
 .[5،  6] سیهمد هیآر یهااشکال مختلف آنتن  -1شکل 

.]6,5Different types of conformal array antenna [ .1 .Fig 

 طراحی آنتن آرایه 

های مشابه، در  برای بررسی و تعریف مشخصات آنتن مورد نیاز در ماهواره 
در ارتفاع    NigeriaSat-2( مشخصات لینک ارسال داده ماهواره  1جدول ) 
عنوان یک نمونه نشان داده شده است. فرکانس  کیلومتری به   700مداری  

  Mbps  210و با نرخ ارسال    xمرکزی لینک ارسال داده این ماهواره در باند  
. با توجه  است   dBi  15است. آنتن ماهواره دارای پلاریزاسیون دایروی و بهره  

لینک  تر در  جهته و با بهره کم های همه طور معمول از آنتن به این که به 
بهره زیادی نسبت به سایر    dBi  15شود، بهره  ها استفاده می ارتباطی ماهواره 

در این ماهواره از یک ساز  .  آید شمار می ها به کار رفته در ماهواره های به آنتن 
نشانه  برای  مکانیکی  کار  ابعاد  و  دارای  که  است  شده  استفاده  آنتن  روی 

 متر است. میلی   240× 196× 185

 .NigeriaSat [6]-2  ماهواره ارسال داده نکیمشخصات ل -1جدول 

Table 1. Specification of transmission link of NigeriaSat2 

satellite [6]. 

1 Orbital height of the satellite 700Km 

2 Frequency 8.45 GHz 

3 Data transmission rate 210 Mbps 

4 Bit error probability 10-5 

5 Transmit power 6W 

6 Satellite antenna gain 15 dBi 

7 Satellite antenna polarization Circular 
8 Satellite antenna noise 

temperature 
290 K 

9 Diameter of the antenna of the 

ground station 
7.2 m 
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نسبت به    همدیس ( سطح مقطع مؤثر اشکال مختلف آرایه  2)   شکل 
اشکال بررسی شده از لحاظ  .[6] دهد تغییرات جهت پرتو آرایه را نشان می 

اشکال  این  در  دارند.  تفاوت  هم  با  خمیدگی  میزان  و  شیب  تغییرات 
ای بین عملکرد آرایه و جهت چرخش پرتو آرایه وجود دارد. این مصالحه 

های مختلف برای اشکال متفاوت کننده میزان پوشش در جهت شکل بیان 
ای صفحه   است. سطح مقطع مؤثر آرایه   h/R=1یکسان و با فرض   با قاعده 

شود، طور که دیده می عنوان یک معیار در آن رسم شده است. همان به 
ترین سطح  عملکرد آرایه به شکل آرایه وابسته است. هرم سه وجهی کم 

های چرخش پرتو ازای تمامی جهت مقطع مؤثر را نسبت به دیگر اشکال به 
می  آرایه نشان  آن،  بر  علاوه  در صفحه   دهد.  نامناسبی  عملکرد  ای 

درجه دارد که با توجه به    60تر از  های مطلوب چرخش پرتو کوچک جهت 
 .باشدی آنتن ماهواره مناسب می نیازمند

 .[ 6]   س ی همد   ه ی سطح مقطع مؤثر اشکال مختلف آرا   - 2شکل  

 .]6[ Effective area for different conformal array shapes .2 .Fig 

ترین سطح ها، حالتی که بیش با توجه به محدودیت فضا در ماهواره 
شمار ترین مساحت کل را داشته باشد، بهترین انتخاب به مقطع مؤثر و کم 

دهد. یکی  رود. بر اساس این شکل مخروط نتایج بهتری را نشان می می 
از مزایای مخروط، داشتن شیب ثابت در تمام سطح است که ساخت و 

کند. از سوی تر می تغذیه را ساده   سازی آرایه و تجمیع آن با شبکه پیاده 
بیرونی،   سطح  پیوسته  انحنای  دلیل  به  مخروط  شکل  از  استفاده  دیگر 

باشد. این می   همدیس های آنتنی با سطح  نیازمند طراحی و ساخت المان 
محدودیت  متناسب،  تغذیه  شبکه  ساخت  نیز  و  در موضوع  زیادی  های 

کند. به همین جهت، استفاده از شکل چند  ت آنتن ایجاد می طراحی و ساخ 
حل مناسبی خواهد بود. در ساختار چند وجهی، جای مخروط راهوجهی به 

های دربرگیرنده یک یا چند المان آنتنی در کنار هم، شکل هندسی  صفحه 
دهند. تعداد وجوه ساختار هندسی آنتن، دست می نزدیک به مخروط را به 

به سطح مقطع در اختیار، ابعاد تک المان و زاویه مخروط مرتبط است. 
انتخاب این پارامترها در بهره آنتن و محدوده جستجوی بیم آن نیز موثر 

باشد که بایستی براساس الزامات فنی و ماموریتی ماهواره این پارامترها می 
 مورد تحلیل قرار گیرند.  

آرایه آنتن  یک  ادامه  به در  برای  مثلثی  مسطح  در  ای  کارگیری 
عنوان یک زیرآرایه ارائه شده است. این زیرآرایه  به  همدیسساختارهای  

کارگیری در یک ساختار همدیس  قابلیت به  dBi  3/14پیشنهادی با بهره  
دهد. مسطح بودن این زیرلایه، فشردگی، سادگی  دست میخوبی به را به 

 شمار آورد.  عنوان سایر قابلیت آن به توان به و هزینه ساخت کم آن را می

 سازی آرایه طراحی و شبیه

ای برای استفاده در ساختار  سازی یک زیرآرایه صفحه در این بخش، طراحی و شبیه 
سازی  منظور شبیه ای مورد بحث در بخش قبل ارائه شده است. ابتدا به آنتن آرایه 

طور که در شکل  شود. همان طراحی می   Xها یک آنتن پچ در باند  تمام موج آرایه 
با    RO4003آنتن پچ بر روی زیرلایه مثلثی    ( نشان داده شده است، زیرلایه 3) 

صورت عمودی  محور به آنتن توسط یک کابل هم پیاده شده است.    mil  30ارتفاع  

     Aeff  /Atot 

Scan angle S [degrees]  
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ضریب انعکاس این آنتن و پترن تشعشعی سه بعدی آن در شکل    شود. تغذیه می 
انجام شده    CST افزار  سازی در نرم ( آمده است. لازم به ذکر است که شبیه 3) 

است و    GHz  5 /8الف(، فرکانس مرکزی این آنتن  - 4است. با توجه به شکل) 
دارای    این آنتن است.    MHz  600آنتن حدود    - dB  10باند ضریب انعکاس  پهنای 

0آن در    و بهره  است   dBi  64 /5  حداکثر بهره  =     حدودdBi  4 /5   است . 

 
 .شکل یمثلث هیرلایبا ز Xشده در باند  یپچ طراح  آنتن -3 شکل

Fig. 3. Patch antenna designed in X-band with triangular sub-

layers. 

 

 (Aا

 
B ) 

  یبعدسه یتشعش یآنتن تک المان ب( الگو یالف( نمودار تلفات بازگشت -4 شکل

 .GHz5/8در فرکانس  

Fig. 4. a) Return loss diagram of single element antenna, b) 3D 

radiation pattern in 8.5 GHz frequency. 

جهت افزایش بهره آنتن، لازم است که در هر وجه از ساختار چند وجهی، تعداد  
ای  صورت آرایه قرار بگیرند. در همین راستا، ساختار آرایه های بیشتری به المان 

( نشان داده شده است. با توجه به محدودیت ابعاد در  5المان در شکل )   8با  
آن نیز محدود است، بنابراین    ی تغذیه ها، فضای در اختیار آنتن و شبکه ماهواره 

المان  تعداد  از  استفاده  چینش  امکان  مثلثی  شکل  ندارد.  وجود  بیشتر  های 
 کند.  ها نیز امکان توسعه و ایجاد یک آنتن چند وجهی را فراهم می المان 

 
 .المان 8 با یا صفحه  هیآرا  ساختار -5 شکل

Fig. 5. 8-element plate array structure.  

 
A) 

 
B ) 

 .آنتن یب( بازده ϕ=0در  یا صفحه هی آرا  بهره( الف -6شکل 

Fig. 6. a) Plate array gain for ϕ=0, b) Antenna efficiency. 

( نشان داده شده  6نمودار الگوی تشعشعی و بازدهی آنتن در شکل ) 
است. از    dBi  3 /14برابر با    GHz  45 /8است. بهره زیر آرایه در فرکانس  



 

 

 آرین زکیانی، سیدحسن صدیقی و راضیه نریمانی  

 
76 / 

 علوم و فناوری فضایی 
  1 شمارة،  17دورة ، 1403سال  

ها بهره  برابر کردن تعداد المان   8است با    dBi  4 /5جاکه بهره تک المان  آن 
 ها همخوانی دارد.  افزایش یافته است که با تئوری آرایه   dB  9آرایه حدود  

تغذیه به  آرایه   منظور  تقسیم این  از  توان   کننده ،  شده  شناخته 
می   8ویلکینسون   استفاده  تقسیم مسیره  یک  ابتدا  توان    کننده شود. 

کننده، یک ویلکینسون ساده طراحی شده و سپس با ترکیب چند تقسیم 
منظور کاهش هزینه  گردد. به مسیره ایجاد می   8ویلکینسون    کننده تقسیم 

فاز تحریک صورت یک نواخت و هم ای به های آرایه صفحه ساخت المان 
( نشان داده شده است، برای کاهش 7طور که در شکل ) اند. همان شده 

های آنتنی، سطح مقطع شبکه تغذیه و رساندن آن به محل قرارگیری المان 
 از خم کردن خطوط انتقال استفاده شده است.  

 
 .یا صفحه  هیآرا  هیتغذ  شبکه -7شکل 

Fig. 7. Feeding network of the plate array.  

و آرایه طراحی   ( برد مدار چاپی ساخته شده شبکه تغذیه 8شکل ) 
صورت عمودی ها نیز به دهد. اتصال خطوط تغذیه به آنتن شده را نشان می 

زیرآرایه  ذکر است که اگرچه پلاریزاسیون این  انجام شده است. لازم به 
نهایی  به پلاریزاسیون دایروی در ساختار  برای رسیدن  اما  خطی است، 

  . [ 11  ، 21] توان از تغذیه ترتیبی استفاده نمود آنتن همدیس، می 

 
 .متناظر هی تغذ شبکه و یا هیآرا  آنتن ساختار -8 شکل

Figure 8. Array antenna structure and corresponding feeding 

network. 

اندازه نتایج شبیه  آنتن در شکل) سازی و  انعکاس ورودی  (  9گیری ضریب 
هم  است.  شده  داده  شبیه نشان  نتایج  اندازه چنین  و  پترن  سازی  گیری 

( نشان داده شده است. تفاوت مشاهده  10تشعشعی زیرآرایه نیز در شکل ) 

نتایج شبیه  اندازه شده در  و  و دقت سازی  با ملاحظات  های  گیری، مرتبط 
می  لازم  ساخت  کاهش  به باشد.  و  ساخت  سهولت  برای  که  است  ذکر 

صورت مجزا ساخته  ها، از برد چندلایه استفاده نشده است و بردها به هزینه 
اند. در واقع این تفاوت به دلیل کیفیت ساخت و  شده و روی هم قرار گرفته 

های آنتنی و ایجاد  عدم دقت کافی برای اتصال و مونتاژ شبکه تغذیه به المان 
سازی به سادگی  فاصله هوایی بین آنتن و شبکه تغذیه است که در شبیه 

  های چ ی هم، از پ   ی بردها بر رو   م ی تنظ   ی برا چنین  باشد. هم قابل اعمال نمی 
 پلاستیکی استفاده شده است.  

 
 .هیآرا  یریگ اندازه و یسازهیشب ج ینتا سهیمقا -9 شکل

Fig. 9. Comparison of array simulation and its measurement 

results.  

 

 
  .یری گاندازه و یسازهیشب از حاصل هیآرا  یتشعشع  یالگو سهیمقا -10 شکل

Fig. 10. Comparison of the radiation pattern obtained from 

simulation and measurement results.  
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طراحی شده است. با توجه    GHz  45/8این آنتن برای فرکانس کاری  
 GHzتا    GHz  35/8پهنای باند تطبیق فرکانسی این آنتن از    6به شکل  

  GHz  45/8باشد. بهره تشعشعی این آنتن در فرکانس  مناسب می   6/8
 باشد.  می dB 3/14نیز در حدود 

 گیرینتیجه

با بهره بالا برای به   در این مقاله یک  کارگیری در لینک زیرآرایه آنتنی 
مثلثی  زیرآرایه  است.  شده  طراحی  ماهواره  تصویربرداری  داده  ارسال 

کارگیری در ساختار آنتن همدیس را دارد، از دو پیشنهادی که قابلیت به 
کننده تشکیل شده است.  های تشعشعبخش مجزای شبکه تغذیه و المان 

اندازه  و شبیه نتایج  نشان گیری  تعریف گر آن سازی  آرایه  زیر  با  است که 
 آید. دست می به   dBi  3 /14شده، بهره  
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