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 Satellite constellations consist of similar satellites distributed in a specific 

orbital pattern to accomplish a joint mission. They are commonly used for 

global telecommunications, positioning, and remote sensing missions. This 

article utilizes a scientometric approach to analyze the structure and 

scientific mapping of "satellite constellations" worldwide, focusing on two 

leading countries: the United States and China. Additionally, a comparison 

is made between the United States, China, and global research outputs. The 

research encompasses all scientific documents in the "satellite 

constellations" field indexed in the Scopus database from 1969 to 2023. 

Knowledge maps (thematic subfields) and international cooperation maps 

are generated using Bibexcel and VOSviewer software. The number of 

documents published in this period includes 14,346 globally, with 3,738 

from the United States and 3,369 from China. The findings reveal that the 

United States, China, Germany, Italy, and the United Kingdom are leaders 

in this field. The trend of scientific production in this area is increasing 

globally, indicating its importance and attractiveness. Conference papers 

constitute the most significant number of publications worldwide and in the 

United States, whereas, in China, most documents are journal articles. The 

top scientific production institutions globally include the National 

Aeronautics and Space Administration (NASA), the Chinese Academy of 

Sciences, the German Aerospace Center, Wuhan University, and the 

European Space Research and Technology Centre. 
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   ام ه ا ه  ه م تشرشده د  ح زه م ظ مه     م داتیت ل    س ج  م ل ی تح 

   4گانهیحسن و    ،  3ردوستیخ  ی، عل *2پوری ، پدرام حاج1یافتخار  نیحس

 رانیتهران، ا ،یعلم و فناور بانده یشرکت د ،دکتری -1

 رانیاطلاعات، تهران، ا یارتباطات، پژوهشگاه ارتباطات و فناور یپژوهشکده فناور ،یاگروه ارتباطات ماهواره  ار،یاستاد -3و 2

 رانیاطلاعات، تهران، ا یارتباطات، پژوهشگاه ارتباطات و فناور یپژوهشکده فناور  ار،یاستاد -4

 

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1402 ی د 9دریافت 
 1402اسفند  8بازنگری 
 1402اسفند   9پذیرش 

 1402اسفند  13انتشار اولین 
 

 های كلیدی:  واژه 

   یاماهواره  یهامنظومه 
   سنجیعلم 

   اسکوپوس
   یدانش یهانقشه
    یواژگانهم  شبکه

  ک ی منظور به انجام رساندن  که به   باشندی مشابه هم م  یهااز ماهواره   ی اشامل مجموعه  یاماهواره   یهامنظومه  

به انجام رساندن    یمعمولاً برا  یاماهواره   یهااند. از منظومه شده   عی خاص توز  یمدار   ی الگو  کیمشترک در    ت یمامور 

جهان   ییهات یمامور  مخابرات  م  یجهان   یابیت یموقع  ،یمانند  استفاده  دور  از  سنجش  اگرددی و  در  با    نی.  مقاله 

در    « یاماهواره   ی هاحوزه »منظومه   ی علم  یهاساختار و نقشه   م یو ترس  لیبه تحل  سنجیعلم   کردیرو   ی ریکارگبه 

ا  یتعداد اسناد پژوهش  یبر مبنا   نیو چ  کایشامل آمر  شرویدو کشور پ  نیجهان و همچن حوزه    نیمنتشر شده در 

صورت گرفته است. جامعة پژوهش    زین  ایدو کشور با کل دن  نیا  نیب  ایسه یمقا  ن،ی. علاوه بر ا است پرداخته شده  

  1969  یهاسال   نیاست که در پایگاه »اسکوپوس« ماب  «یاماهواره   یهاشامل کلیة مدارک علمی در حوزه »منظومه 

( و نقشه  یموضوع   هایرحوزه ی )ز  یانشد  هاینقشه  میمقاله به ترس  نیدر ا  نیاند. همچننمایه شده   یلاد یم  2023تا  

اقدام شده است. تعداد    زین  VOSViewerو    Bibexcel  یافزارهاکشورها با استفاده از نرم   المللینیب  هایهمکاری 

مدرک    3369و    3738،  14346شامل    بیبه ترت  نیو چ  کایدر جهان، آمر   یدوره زمان  نیمدارک منتشر شده در ا 

ن  یهاافته ی.  باشد ی م ا  ن،یچ  کا،یآمر   یکه کشورها  دهد ی م  شانپژوهش  ب  ا یتالیآلمان،  انگلستان،   زانیم  نیشتریو 

  ی حوزه در جهان صعود  نیعلم در ا  د یروند تول  نیاند. همچنحوزه را به خود اختصاص داده   نیدر ا   ی علم  دات یتول

  ی ش یمقالات هما زیناست. از منظر نوع مدارک منتشر شده   یحوزه علم  ن یا  ت یو جذاب  تی دهنده اهماست که نشان 

  زان یم نیشتریب کهی اند؛ درحال را به خود اختصاص داده  کایمدارک منتشر شده در جهان و کشور آمر  زانیم نیشتریب

علم    دی برتر تول  ی. نهادها انددهی است که در مجلات به چاپ رس  ی مربوط به مقالات  نیمدارک منتشر شده در کشور چ

  ی مرکز هوافضا   ن،یعلوم چ  یو فضا )ناسا(، آکادم   یهوانورد   یاداره کل مل   شامل  بیبه ترت  زیحوزه در جهان ن  نیدر ا

 . باشندی اروپا م ییفضا یو فناور قاتیآلمان، دانشگاه ووهان و مرکز تحق
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 3 / یا ماهواره  یها منتشرشده در حوزه منظومه   ی علم  داتی تول  ی سنج علم   لی تحل 

 علوم و فناوری فضایی                              
 2شمارة ، 17دورة ، 1403 سال

 اختصارات علائم و  

Geo Stationary GEO 

Low Earth Orbit LEO 

Medium Earth Orbit MEO 

Unmanned Aerial Vehicle UAV 

Web of Science WoS 

 مقدمه

حالی ماهواره در  تک  از  پیشکه  نیازهای  ها  کردن  برآورده  برای  تر 
به دلیل مشکلاتی نظیر هزینه بالا، وزن    ؛ امادوشعملیاتی استفاده می

داده ارسال  در  تاخیر  و  زیاد  از  پرتاب  استفاده  سوی  به  رویه  این  ها 
شود  بینی می . از اینرو پیش[1]ت  ای متمایل شده اسهای ماهوارهمنظومه

های ارتباطی غیرزمینی مبتنی بر نسل جدید سیستم  که در آینده نزدیک
( باشد. در LEO)  های در مدار پایین زمینماهوارهای بزرگ از  مجموعه

  و  (GEO) مدار زمین ثابت واقع شده در هایماهواره  ای، ازچنین شبکه 
  ارتباطات   نمودن زیرساخت   فراهم  منظوربه  MEO)مدار متوسط زمین )

به خصوص برای مناطق کم بهره از   بالا با امنیت  و پوشش سراسری با
می استفاده  زمینی  ارتباطی  تجهیزات  به  دسترسی  .  [2]  شودمنظر 

های  نسبت به سایر منظومهتاخیر کمتری    LEOای  های ماهوارهمنظومه
میماهواره امر  این  دارند.  بالاتر  مداری  ارتفاعات  در  ارائه  ای  در  تواند 

تاخیر  سرویس به  یا  های  سرویس   مانندهای حساس  کنفرانس صوتی 
باشد.  ویدئویی   ارزانکوچک LEO هایماهوارهمناسب  و  از  تر  تر 

برای  توانند  ( میGEOیا  (MEO دیگر   هایماهواره اما  ساخته شوند، 
به کاربران خود به تعداد زیادی از این نوع   اتصال دائمی  ارائه سرویس و

 .  [3]ای نیاز است ماهواره ها در قالب منظومهماهواره

 1990دهه    با وجود افول نسبی در  LEO  ایهای ماهواره منظومه 
های خود در ارائه خدمات و سرویس در حال بازیابی محبوبیت  میلادی  

ماهواره  ارتباطات  حوزه  منظومه می   ایدر  نوع  این  های باشند. 
شوند ای طراحی و ساخته می به گونه با انعطاف پذیری بالا ای  ماهواره 

امکان  به   پیکربندی   که  فراهم پویا  را  منابع  بهینه  مدیریت  منظور 
ها منجر به افزایش هزینه پذیری  انعطاف   نوع   با این حال، این کنند؛  می 

ماهواره خواهد شد   اما  [ 4]در طراحی و ساخت  به معطوف .  با توجه 
ها جهت دنیا به میکرو و نانو ماهواره ای  ارتباطات ماهواره شدن صنعت  
هزینه  ساختها کاهش  منظومههمچنین  و    ی  در توانایی  فراهم   ها 

برای کاربرانساخت سرویس  ارتباطی  وارد ، کشورهای    های  زیادی 
 ازی با توجه به ن . همچنین [ 5]  اندها شده طراحی و ساخت انواع منظومه

ارتباط   ه ئارا   به شبکه  پنجم  نسل  در  ا   یخدمات   ا،ی اش   نترنتی و 
جد   LEOای  ماهواره   هایابرمنظومه  توجه  است   یمورد  گرفته   قرار 

علیرغم .  [ 6]  طرفی،  گسترده پیشرفت  از  مخابرات،  در های   حوزه 

دسترسی  جمعیت  از نفر  میلیارد  چندین  همچنان   اینترنت  به  جهان 

 قطعی،  بدون  و  قبول  سرعت قابل  با  اینترنت  یک  داشتن  از  یا  و ندارند 

بودن  بر هزینه  به  توان اتفاق، می این دلایل  جمله که از  هستند  محروم 
پیاده  نصب،  اقتصادی  عدم و  سازی سختی   از  استفاده  توجیه 

 ها مکان  از  بسیاری  در  فیبر نوری  مانند  سیم  بر  مبتنی  های زیرساخت 

 . [ 7] اشاره نمود  

این  آگاهی  از  منظومهرو  توسعه  روند  و  وضعیت  از  های یافتن 
می ماهواره آن  با  مرتبط  علمی  تولیدات  تحلیل  و  برای  ای  تواند 
گیران حوزه فضایی بسیار راهگشا  الخصوص تصمیمگذاران علی سیاست 

های مختلف توان حوزهواسطه آن مییکی از رویکردهایی که به   باشد.
دانشی را از منظر معیارهایی مانند کشورهای پیشرو، تعداد مدارک منتشر 
در   شده  منتشر  مقالات  کنفرانسی،  مقالات  )شامل  آن  انواع  و  شده 

دانشگاه پیشرو،  نویسندگان  غیره(،  و  کتاب  و مجلات،  نهادها  ها، 
موسسات آموزشی و پژوهشی پیشرو، موضوعات پژوهشی مرتبط، میزان  

ها، نحوه  ن آن نی کلمات مرتبط با هر موضوع و نحوه ارتباطات مابیفراوا
المللی کشورها با یکدیگر و غیره مقایسه نمود،  های علمی و بینهمکاری

 سنجی است.  رویکرد علم
 گیری اندازه  دانش  از  عبارت است  ساده  تعبیری  به  سنجی علم 

دانش   انتشار  و  تولید  با  کمی مرتبط  های مدل  و  ها روش  همه  که  علم 
سنجی  . نخستین نقشی که مطالعات علم [ 8] شود می  شامل  را  فناوری 

و   ملی  در سطح  علم  گسترش  و  توسعه  روند  ترسیم  دارند،  برعهده 
 مسیریابی  به  های علم . نقشه [ 9] المللی است  فراتر از آن در سطح بین 

کنند؛  می  کمک  فناوری  و  علم  متنوع  و  پویا  ساختار  از  اطلاع  و  و درک 
از  حجم  درک  که  نحوی  به  طریق   از  تولیدشده  های داده  عظیمی 

های  شکل  قالب  در  ها نقشه  سازند. می  میسر  را  علمی  های پژوهش 
بین   های ارتباط  نمایش  و  علوم  مختلف  های حوزه  تفکیک  ترافیکی با 

امکان  برای  را  علوم  ساختار  از  ادارکی  دریافتی  ها، آن  پذیر  مخاطب 
رویکرد  می  از  استفاده  با  تا  شد  خواهد  تلاش  مقاله  این  در  سازند. 
ای«  های ماهواره سنجی، وضعیت موجود و ساختار حوزه »منظومه علم 

های  وتحلیل قرار گیرد. در جهت تحقق این هدف، پرسش مورد تجزیه 
 شوند: پژوهشی زیر مطرح می 

وضعیت تولیدات علمی منتشر شده در جهان، آمریکا و چین    -1
ای از منظر روند مدارک منتشر شده، نوع های ماهوارهدر حوزه منظومه

 مدارک منتشر شده و غیره چگونه است؟

منظومه   -2 حوزه  دانشی  ماهوارهساختار  مهمترین های  و  ای 
چه  زیرحوزه به  چین  و  آمریکا  جهان،  در  آن  با  مرتبط  موضوعی  های 

 صورت است؟ 
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همکاری  -3 و  ارتباطات  )با وضعیت  کشورها  میان  علمی  های 
 تاکید بر دو کشور آمریکا و چین( چگونه است؟ 

پیشینه   و  نظری  مبانی  دوم،  بخش  در  و  پژوهش  این  ادامه  در 
ای، مروری بر مفهوم  های ماهوارهپژوهش در سه قسمت شامل منظومه 

پیشینه پژوهش بیان خواهد شد. در بخش سوم،  سنجی و مروری بر  علم
یافتهروش چهارم،  بخش  در  شد.  خواهد  ارائه  پژوهش  های  شناسی 

گیری پژوهش پژوهش ارائه شده و نهایتا در بخش پنجم بحث و نتیجه 
 ارائه خواهد شد.  

 مبانی نظری و پیشینه پژوهش

 ایهای ماهوارهالف( منظومه

 نقاط  اقصی  در  اینترنت  به  جانبه  همه  جهت دسترسی  گذشته  های زمان  از 

 زمین  مختلف  مدارهای  در  ای ماهواره  اینترنت  و  از ماهواره  استفاده  دنیا، 

 جهت   GEO در مدار   ماهواره  از  استفاده  سنتی طور به  شده است.  پیشنهاد 

 در  ای بوده است. از منظر هزینه و فناوری نقطه بهینه  اطلاعات  مخابره

 قرار  زمین  کیلومتری 36000 از  اندکی بیش  فاصله در هاماهواره حالت   این 

 کل  توان می  ( ماهواره، 3)حداقل   از تعداد معدودی استفاده  با گیرند و می 

 این نوع  از  اکنون  داد. هم  قرار  تحت پوشش خدمات ارتباطی  را  دنیا  نقاط 

ماهواره تلفن  کشتی،  در  استفاده مانند  کاربردهایی  در  ارتباطات   ای، های 

 در  جایگاهی  گردد ولی می  و غیره استفاده  هوایی  خدمات  دولتی،  های تلفن 

 .[ 10] ندارد   اینترنت  برای  الخصوص علی  عموم  استفاده 
 یارتباط   های نهی و کاهش هز   تی ظرف   شی به افزا   ازی با توجه به ن 

آ  آ   ای ماهواره  های منظومه  کی د ز ن   ندهی در  از   یب ی )ترک   ندهی نسل 
 یاز فضا را برا   ی بخش اعظم   ( GEOیا    MEOیا    LEOدر    ها ماهواره 

خواه   هئارا  فرا  گرفت ن خدمات  منظومه[ 11] د  ماهواره .  به های  ای 
صورت همزمان برای اهداف شود که به ها اطلاق می گروهی از ماهواره 

ای، ارتباطی، مسیریابی، سنجشی و غیره نظامی، اینترنت، تلفن ماهواره 
می به  و  شده  برده  و  کار  جهانی  پوشش  باشد. منطقه تواند  داشته  ای 

ترین از مهم   بخشی های علمی، نظامی، مخابراتی و سنجشی  ماموریت 
ط   یی فضا   ی ها کاربری  که  توسط   ی ها سال   ی هستند  گذشته 
از چند شده  داده  توسعه  ی ا ماهواره  یها منظومه  استفاده همزمان  اند. 

هر   شدن  سبک  و  کوچک  سبب  نت   ماهواره ماهواره  در  و   جه ی شده 
م توسعه برا یدهندگان  ماهواره  ی توانند  ماهواره پرتاب  از   یبرها ها 
باعث کاهش هز   ی تر سبک به   ی ها نهی استفاده کنند که خود  مربوط 

 . [ 1]شود  یم   پوشش  ل ی ساخت، پرتاب و تسه
در منطقه هدف   ید داشت تا پوشش دائمنآن را خواه تیقابل هامنظومه

ها وابسته به ارتفاع و محموله د. منظومهنو با کاربرد مورد نظر برقرار کن

کاربردها از  باشند  داشته  توانندیم  یمتنوع  یخود،  استفاده  با   .
گردد، انتقال داده با یم  نیتام  یشتریپوشش ب  ی اماهواره  یهامنظومه

  ی شتریب  داده  انتقال  حجم  رد،یگیم   صورت  یکمتر  اریبس  یفاصله زمان
  ماهواره،   هر  ی برا  کمتر  از یگردد و ضمنا با توجه به جرم مورد نیم  فراهم
 .  [12] رفتیتر صورت خواهد پذراحت یاماهواره نیچن پرتاب

 سنجیب( مروری بر مفهوم علم 

شاخص  از  یکی  کشور،  هر  علمی  ظرفیت  و  توان  اصلی امروزه  های 
می محسوب  کشور  آن  پایدار  توسعه  مطالعه میزان  طرفی،  از  شود. 

پایگاه  در  شده  نمایه  علمی  تولیدات  بین وضعیت  معتبر  المللی، های 
فعالیتنشان  از  مهمی  بخش  سطح دهنده  در  کشور  آن  علمی  های 

های علمی، داشتن منظور ارزیابی فعالیت رو به المللی است. از این بین 
تصویری روشن از این وضع، همواره مورد توجه مدیران پژوهشی کشور  

 . [ 13] بوده است  

و یافته فناوری  ارزیابی علم،  و  از مطالعات سنجش  های حاصل 
مهم از  سیاستنوآوری  ابزارهای  و  ترین  فناوری  علم،  توسعه  گذاری 

به این[14]رود  شمار مینوآوری در هر کشور  از  باید .  این سنجش  رو 
تر  ای صورت پذیرد که با تکیه بر نتایج آن بتوان تصویری واقعیگونهبه

. این [15]دست آورد  از وضعیت کشور خود در مقایسه با سایر کشورها به
می امکان  مختلف  سطوح  در  پژوهشی  مدیران  به  که  مطالعات  دهند 

بهره و  اشاعه  تولید،  جریان  از  داشته  تصویری  اختیار  در  علم  از  گیری 
 .  [9]ریزی در حوزه پژوهش بپردازند باشند و بر اساس آن به برنامه

 هایارتباطات حوزه کشف برای مناسبی روش واژگانی،هم تحلیل

 است  ممکن که دهدمی نشان را مهمی  پیوندهای و است علم پژوهشی

 واژگانی،هم تحلیل روش باشد.  دیگر مشکل هایروش به هاآن کشف

ابزاریبه  تواندمی  و ساختاری تحولات تعقیب امکان قدرتمند، عنوان 
شبکه روش[16]سازد   میسر را  اجتماعی و ادراکی تکامل   تحلیل . 

کشورهای  پژوهشگران هایپژوهش در  اخیر هایسال در واژگانیهم
 از بسیاری است. گرفته قرار توجه مورد ایملاحظه قابل نحوبه مختلف

 ترسیم و تحلیل قصد به را خاصی هایحوزه این روش  با  پژوهشگران

تواند و نباید  . اگرچه ارزیابی کمّی نمی[17]اند  کرده مطالعه آن ساختار
تواند  های انجام شده باشد، ولی میهای کیفی پژوهشجایگزین ارزیابی

تجزیه  و  علمی  تحقیقات  فرایند  بهتر  درک  برای  موثری  وتحلیل ابزار 
برخی   فاقد  حال  عین  در  و  باشد  علمی  اطلاعات  از  استفاده  و  توزیع 

ارزیابیمحدودیت یافتههای  اثرپذیری  مانند  کیفی  از های  ها 
 . [18] های ارزیابی کنندگان باشد سوگیری

روش این،  بر  حوزهعلاوه  تحولات  مطالعه  برای  مختلفی  های های 
های مطرح در ها روشترین آنای وجود دارد که از جمله مهمرشتهمیان



 

  

 
 5 / یا ماهواره  یها منتشرشده در حوزه منظومه   ی علم  داتی تول  ی سنج علم   لی تحل 

 علوم و فناوری فضایی                              
 2شمارة ، 17دورة ، 1403 سال

علم پرایسحوزه  مانند  پیشگامانی  توسط  که  است  پیشنهاد    1سنجی 
های  ترین راهاند. مدارک و مستندات علمی یکی از بهترین و مهمشده

پژوهش آخرین  از  یافتهاطلاع  و  بود.  ها  خواهد  علمی  حوزه  هر  های 
ترین مجراهای نشر نتایج  عنوان اصلیها به مقالات مجلات و کنفرانس

 .[19]شوند  ها شناخته میحاصل از پژوهش

 پژوهش   نهیشیپ بر یمرور( ج

با استفاده از   زیادی در جهان  های انجام شده، تحقیقات طبق بررسی 
اما کاربرد   اند؛ صورت گرفته  گوناگون  های حوزه  سنجی در علم  رویکرد 

و  تحلیل  در  منظومه  ساختار  ترسیم  آن  ماهواره حوزه    مورد  ای های 
کافی  نگرفته  توجه  در   قرار  که  مطالعاتی  از  برخی  ادامه،  در  است. 

سنجی استفاده شده است و مرتبط  های علم ها و تحلیل ها از روش آن 
این مقاله است، مرور   و    2تر ساراجیوتو خواهند شد. پیش با موضوع 

سنجی به تحلیل استفاده از تصاویر  ( با استفاده از علم 2013)   3بندیتو 
بوم  مطالعات  در  دور  از  نموده سنجش  اقدام  مواردی  شناسی  و  اند 

حوزه،   این  در  برتر  کشورهای  شده،  منتشر  مدارک  درصد  همچون 
های موضوعی داغ، نهادها و موسسات برتر، روند تولید علم در  حوزه 

استخراج   و  شناسایی  را  برتر  مالی  تامین  نهادهای  و  حوزه  این 
 .  [ 20] اند  نموده 

( به بررسی و تحلیل روند تولید تحقیقات  2015)  4زنگ و همکاران 
 2014تا    2010های  سالدر کشور چین در حوزه سنجش از دور در بین  

مقاله پراستناد   485اند. در این تحقیق، اطلاعات مربوط به  اقدام نموده
و اطلاعاتی همچون نویسندگان پراستناد، نهادهای برتر،    استخراج شده

موضوعات داغ پژوهشی و واژگان با بیشترین میزان تکرار در مقالات،  
  2017و همکاران در سال    5. ژنگ [21]است    استخراج و گزارش شده 
علم تحلیل  به  بین  میلادی  در  دور  از  تحقیقات حوزه سنجش  سنجی 

میلادی اقدام نمودند. در این راستا از پایگاه    2015تا    2010های  سال
های گزارش شده در  آوساینس استفاده شده است. خروجی استنادی وب

به تفکیک هر سال، تعداد   تعداد مدارک منتشر شده  این مقاله شامل: 
استنادهای دریافتی مدارک، شناسایی مدارک با بیشترین میزان استناد  

های موضوعی مرتبط، استخراج مجلات برتر در  دریافتی، شناسایی حوزه
این حوزه، شناسایی کشورهای برتر، نهادهای با بیشترین میزان مدارک 

شبکه ترسیم  همچنین  و  شده  هممنتشر  از های  استفاده  )با  واژگانی 
 . [22]باشند ( می VOSviewerافزار نرم

 
1. Price  
2. Sarragiotto 

3. Benedito 

4. Zeng 
5. Zhang 

6. Hu 

7. Night-Time Light Remote Sensing 

( به مصورسازی تحقیقات مرتبط با سنجش از  2017)  6هو و همکاران 
اقدام نمودند. برای    2016تا    1991های  در بین سال  7دور در نور شب 

داده از  منظور  وباین  پایگاه  فیلتر های  است.  شده  استفاده  آوساینس 
شامل   تحقیق  این  در  شده  انگلیسی» اعمال  زبان  به  است.    «مقالات 

مدرک است. موارد بررسی شده    136تعداد مدارک تحلیل شده برابر با  
شامل مدارک منتشر شده در هر سال، میانگین تعداد نویسندگان مقالات،  

اند، و کشورهای مجلات برتر که بیشترین تعداد مقالات را منتشر نموده
تحلیل همچنین  است.  نرم برتر  از  استفاده  با  مختلفی  افزارهای  های 

انجام شده است    9اسپیس و سایت  8تخصصی در این حوزه همچون گفی
[23] . 

بران  ماموریت  2018)10ایتو  بررسی  به  برنامه    11یوست کر(  )نام 
با    یقطب  هاییخ در ضخامت    ییراتتغ  یشپا  یاروپا برا  ییآژانس فضا

ماهواره  از  نزد  یهااستفاده  مدار  در  از  زم  یکموجود  استفاده  با  ین( 
سنجی پرداخته است. مواردی همچون  سنجی و کتابرویکردهای علم

هایی که بیشترین تعداد مقالات مرتبط با این حوزه  ها یا کنفرانسژورنال
بندی نویسندگان اند، روند تولید مدارک در این حوزه، رتبه را چاپ نموده

ها، مراکز  با بیشترین میزان مدارک منتشر شده، نهادها )اعم از دانشگاه
اند و کشورهای  تحقیقاتی و غیره( که بیشترین مدارک را منتشر نموده

برتر از منظر تولید علم در این حوزه را شناسایی نموده است. همچنین  
ای  موسسهنویسندگی و همرخدادی واژگان، هم های مربوط به همشبکه 

 . [24]نیز در این پژوهش ترسیم شده است  
تحلیل 2019)   12پاتریارکا  از  استفاده  با  هم (  به های  استنادی 

قابلیت   3900بررسی   و  ایمنی  ریسک،  »مدیریت  حوزه  در  مدرک 
از  شده  استخراج  نتایج  است.  پرداخته  ماهواره«  با  مرتبط  اطمینان 

استنادی شامل مجلات برتر، کشورهای برتر و نهادهای های هم تحلیل 
  . [25] برتر است  
از تحلیل کتاب2021و همکاران )  13ونگ  با استفاده  به  (  سنجی 

در میلادی    2021تا    2010های  بررسی مدارک منتشر شده در بین سال
  14ین«بدون سرنش  ییهوا  یه نقل  یلوسا  با استفاده از  سنجش از دورحوزه »

آوساینس استفاده شده است  اقدام نمودند. در این پژوهش از پایگاه وب
شبکه  همچون  مواردی  همو  همهای  شبکه  و  نویسندگی،  واژگانی 

دهند که روند رشد  اند. نتایج نشان می استنادی ترسیم شدههای همخوشه 
سال اخیر بسیار سریع بوده است.   5الخصوص در مدارک این حوزه علی

همچنین مدارک منتشر شده توسط کشورهای چین و آمریکا بسیار قابل  

8. Gephi 
9. Citespace 

10. Eito-Brun 

11. CryoSat 
12. Patriarca 

13. Wang 

14. Unmanned Aerial Vehicle Remote Sensing 
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المللی توجه است. از طرفی کشور آمریکا بیشترین میزان همکاری بین
شود که کاربرد بینی میرا در این حوزه به خود اختصاص داده است. پیش 

 .  [26]تر باشد  های عصبی مصنوعی در آینده در این حوزه گستردهشبکه 
( با هدف شناسایی دستاوردها و روندهای آینده 2022و همکاران )  1ینگ

»ارتفاع ماهوارهحوزه  تحلیل  2ای«سنجی  علماز  کمک  های  سنجی 
سال )از سال   50گرفتند. بازه زمانی مورد بررسی در این تحقیق شامل

آوساینس استفاده شده است.  ( بوده و از پایگاه وب2021تا سال    1970
مدرک است. موارد استخراج    8541تعداد کل مدارک تحلیل شده برابر با  

شده شامل تعداد مقالات منتشر شده سالانه، نهادهای برتر، کشورهای 
کلیدواژه و  برتر،  مجلات  برتر،  نویسندگان  هستند. برتر،  پرتکرار  های 

نویسندگی های همهمچنین برای تحلیل همکاری نویسندگان از شبکه 
دهند که کشورهای آمریکا، فرانسه،  استفاده شده است. نتایج نشان می 

چین، انگلستان و آلمان سهم بسیار مهمی در توسعه این حوزه دانشی  
 .  [27]دارند 

ساراکو  و  از  2023)  3داینلی  استفاده  با  و  خود  تحقیق  در   )
به بررسی حوزه کاربرد تصاویر ماهوارههای علمتکنیک ای در سنجی، 

 4آوساینسهای پایگاه وبکشاورزی پرداختند. برای این منظور از داده
سال بین  نموده  2022تا    1977های  در  نتایج استفاده  با  مطابق  اند. 

دست آمده، کشورهای آمریکا، چین و هند در این حوزه پیشرو هستند.  ه ب
است.   سریع  بسیار  حوزه  این  در  علمی  مدارک  تولید  رشد  همچنین 
این تحقیق استخراج و واژگان و   استناد در  بیشترین میزان  با  مقالات 

 .  [28]اند های با تکرار زیاد نیز در این حوزه شناسایی شده زیرحوزه

استفاده ( در تحقیق خود با عنوان »2023)  5تورس گیل و همکاران 
نفت و    یاهی،آزبست، پوشش گ  یگسترده از سنجش از دور در کاربردها 

سنجی استفاده نمودند و روندهای  های علمی« از تحلیل شناسینگاز و زم
نمودند.  بین استخراج  عمیق  شکلی  به  را  حوزه  این  مقالات  المللی 

همشبکه  دادههای  از  استفاده  با  حوزه  این  در  در  واژگانی  موجود  های 
شده ترسیم  اسکوپوس  نرمپایگاه  از  منظور  این  برای  افزار اند. 

VOSviewer  [29]استفاده شده است . 

توان به  به پیشینه پژوهش بررسی شده در این بخش می  توجهبا  
ارتباطات   حوزه  در  شده  منتشر  پژوهشی  مقالات  که  رسید  نتیجه  این 

رویکرد علمماهواره از  استفاده  با  زمینه موضوعی  ای  بیشتر در  سنجی، 
سنجش از راه دور انجام شده است. همچنین موضوعاتی مانند بررسی 

سنجی  ای، بررسی تغییرات آب و هوایی، بررسی ارتفاعتصاویر ماهواره
های ماهواره و نهایتا بررسی ریسک و میزان قابلیت اطمینان در سیستم

ای نیز از موضوعات مورد علاقه پژوهشگران در حوزه فضایی  ماهواره

 
1. Yang 

2. Satellite Altimetry 
3. Dainelli & Saracco 

باشد. البته باید توجه داشت که با توجه به توضیحات بخش مقدمه،  می
بر   مبتنی  غیرزمینی  ارتباطات  توسعه  مسیر  در  مناسب  بررسی  لزوم 

ای موضوع مهم و جذابی بوده که در این پژوهش  های ماهوارهمنظومه
 بدان پرداخته خواهد شد.  

 پژوهش   یشناس روش 

 گردآوری  لحاظ  از  و  کاربردی  نوع  از  هدف،  منظر  از  حاضر  پژوهش 

انجامعلم  رویکرد با که است تحلیلی-توصیفی  ها داده   شده  سنجی 

است. جامعه آماری در این پژوهش، کلیه بروندادهای علمی محققان 
»منظومه  حوزه  در  نویسندگان  ماهواره و  مابین های  که  است  ای« 

اند.  میلادی در پایگاه اسکوپوس نمایه شده   2023تا    1969های  سال 
در   مذکور  )   3بروندادهای  جهان  مدارک  الف(  شامل:   14346سطح 

مدرک( و ج( مدارک کشور   3738مدرک(، ب( مدارک کشور آمریکا ) 
اند. در گام اول، کلیه مدارک مدرک( بازیابی و تحلیل شده   3369چین ) 

تاریخ   در  پایگاه »اسکوپوس«  از  حوزه  )بیستم   2023نوامبر    11این 
 استخراج شدند. (  1402آبان 

در رابطه با استراتژی جستجو در پایگاه اسکوپوس، ذکر این نکته  
های عمیق انجام شده، مشخص شد که  لازم است که مطابق با بررسی 

ای نویسندگان عینا های ماهوارهدر مدارک منتشر شده در حوزه منظومه

بنابراین و استفاده نمی  "*satellite constellation"از عبارت   کنند. 
طبق مشورت با متخصصان این حوزه، این نتیجه حاصل شد که جهت 

 جستجو در پایگاه اسکوپوس از استراتژی جستجوی زیر استفاده شود: 

TITLE-ABS-KEY ("satellite" AND "constellation*") 
استفاده از علامت ستاره )*( در انتهای کلمه منظومه به این دلیل 
است که هر دو حالت مفرد و جمع آن در نظر گرفته شود. همانگونه که  
و   چکیده  عنوان،  در  مذکور  جستجوی  استراتژی  است،  مشخص 

های مدارک نمایه شده در پایگاه اسکوپوس انجام شده است.  کلیدواژه
دانلود شدند. در گام دوم و جهت    6مدارک بازیابی شده با فرمت آر.آی.اس 

ماتریس  همتشکیل  همهای  شبکه  )برای  شبکه  رخدادی  و  واژگانی 
بهره گرفته شد. پیش  Bibexcel افزارهای اکسل و کشوری( از نرمهم

ماتریس  تشکیل  هماز  حذف  های  جهت  لازم  اقدامات  رخدادی، 
های غیرمرتبط و فاقد معنای مناسب انجام شد و برای حالت کلیدواژه

سازی صورت پذیرفت. از طرفی، طبق  ها نیز یکسان مفرد و جمع واژه
نظر متخصصان واژگانی که از منظر مفهومی مترادف بودند نیز در یک  
واژه ادغام شدند. در گام بعدی، جهت تعیین حد آستانه برای تعداد تکرار  

ها و پس از چند مرحله آزمون و خطا و با درنظر گرفتن قانون  کلیدواژه

4. Web of Science 
5. Torres Gil 

6  . RIS 
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  Bibexcelافزار سوم برادفورد، حد آستانه در نظر گرفته شده در نرم یک
  436تکرار )شامل    50برای تعداد تکرار واژگان در مدارک جهان برابر با  

درصد کل فراوانی( و برای تعداد تکرار واژگان در    39کلیدواژه معادل  
چین   )شامل    15مدارک  معادل    328تکرار  کل   42کلیدواژه  درصد 

با   برابر  آمریکا  و  )شامل    15فراوانی(  معادل    367تکرار    38کلیدواژه 
باعث خواهد شد که   آستانه  تعیین حد  تعیین شد.  فراوانی(  درصد کل 

واژگانی بر روی واژگان اصلی و مهم متمرکز شود و واژگان با  شبکه هم 
در   که  است  ذکر  به  لازم  شوند.  خارج  تحلیل  گردونه  از  کمتر  تکرار 

عنوان  های مختلفی استفاده شده است. به از حد آستانه  تحقیقات مختلف
کلیدواژه پرتکرار   127تحلیل خود را به    (1394سهیلی و همکاران )  نمونه

درصد از کل فراوانی واژگان را به خود اختصاص   38محدود نمودند که 
سوم برادفورد نیز فراتر  و با توجه به اینکه این میزان از قانون یک  دادمی

 با کمک . درنهایت نیز[30]  باشدرفته، بنابراین دارای جامعیت کافی می

حوزه   این نقشة دانشی به مصورسازی و ترسیم VOSviewer افزارنرم
کشوری، از  ذکر است که برای ترسیم نقشه هماقدام شده است. لازم به 

 استفاده شده است.  Gephiافزار نرم

 پژوهش  یهاافتهی

پژوهش اول  پرسش  به  علمی    ؛پاسخ  تولیدات  وضعیت 

های منتشر شده در جهان، آمریکا و چین در حوزه منظومه

مدارک  ماهواره نوع  شده،  منتشر  مدارک  روند  منظر  از  ای 

 منتشر شده و غیره چگونه است؟

رتبه در  وضعیت  شده  منتشر  مدرک  بیشترین  دارای  کشورهای  بندی 
نشان داده شده است. همانگونه که مشخص است    1جهان در شکل  

کشورهای ایالات متحده آمریکا، چین، آلمان، ایتالیا و انگلستان، در صدر  
بندی قرار دارند و از قاره آسیا نیز کشورهای چین و هند در بین  این رتبه 

برتر قرار دارند. روند و تعداد مدارک منتشر شده در جهان،   10 کشور 
ای« در شکل های ماهوارهکشور آمریکا و کشور چین در حوزه »منظومه

نشان داده شده است. همانگونه که در این شکل مشخص است، روند    2
دهنده اهمیت  تولید علم در این حوزه در جهان صعودی است که نشان

دهد که  ی است. از طرفی این نمودار نشان می و جذابیت این حوزه علم
کشور چین با نرخ رشد زیادی در حال انجام کارهای تحقیقاتی و درنتیجه  

جدول در  همچنین  است.  حوزه  این  در  مدارک  پنج  1انتشار   ،
موسسه/دانشگاه/مرکز تحقیقاتی در سه سطح جهان، آمریکا و چین  بر  
حسب بیشترین تعداد مدرک منتشر شده در این زمینه ارائه شده است.  

  ،)ناسا(  فضا  و   یهوانورد  یمل  کل  اداره، در جهان  1با توجه به جدول  
چ  یآکادم هوافضا،  نیعلوم  ووهان   ،آلمان  یمرکز    مرکزو    دانشگاه 
باشند. در آمریکا  در این حوزه پیشتاز می  اروپا  ییفضا  یفناور  و   قاتیتحق

مؤسسه    ، ا ی فرن ی کال   ی ناور ف   موسسه ،  )ناسا(   فضا   و   ی هوانورد   ی مل   کل   اداره 
  Aerospace Corporationو    دانشگاه کلرادو بولدر   ، ماساچوست   ی فناور 
 ، ن ی علوم چ   ی آکادم اند. در چین نیز  خود اختصاص داده های برتر را به  رتبه 

های اول تا سوم  رتبه   نیچ  یدفاع  یفناور  یدانشگاه ملو    دانشگاه ووهان
داده اختصاص  خود  به  )مقاله    تی وضعاند.  را  شده  منتشر  مدارک  نوع 

( در جهان، غیره  و  ، فصل از کتابمنتشر شده در مجلاتمقاله    ،همایش
 یهادرصد مدارک مربوطه در حوزه »منظومه  نیو همچن ن یو چ کایآمر

طور که مشخص  نشان داده شده است. همان  3شکل  در    زین  «یاماهواره
شده در جهان و   تشرمدارک من  زانیم  نیشتریب  یشیاست، مقالات هما

آمر داده  کایکشور  اختصاص  خود  به    زانیم  نیشتریب  ،طرفی  از.  اندرا 
است که در مجلات    یمربوط به مقالات  نیمدارک منتشر شده در کشور چ

 . اندده یبه چاپ رس

پژوهش  دوم  پرسش  به  حوزه    ؛ پاسخ  دانشی  ساختار 

ماهواره منظومه  و های  زیرحوزه مهم   ای  موضوعی  ترین  های 

 مرتبط با آن در جهان، آمریکا و چین به چه صورت است؟ 

منظور ترسیم ساختار این پاسخ به پرسش دوم پژوهش و به   راستای در  
های حاصل از پایگاه »اسکوپوس« حوزه، در ابتدا با استفاده از خروجی 

بهره  با  نرمو  از  و  گیری  اکسل  واژگان Bibexcelافزارهای  تحلیل   ،
مربوطه در مدارک جهان، آمریکا و چین انجام شده است. در گام بعدی 

به  خروجی  نرم باید  از  آمده  نرم  Bibexcelافزار  دست  وارد  افزار را 
VOSViewer  شبکه و  شبکه نموده  نماییم.  ترسیم  را  مربوطه  های 

برای جهان، آمریکا و چین، مطابق شکل  هم   4واژگانی ترسیم شده 
دایره  بودن  بزرگ  یا  کوچک  نشان است.  این شکل  در  این ها  دهنده 
ای«، به چه میزان هر رههای ماهوا موضوع است که در حوزه »منظومه 

هایی مشخص است، واژه   4واژه تکرار شده است. همانطور که در شکل
ای« و های ماهواره ی«، »منظومه جهان  یابیت موقع   یستم س همچون »

دایره ارتباط  ی ها ماهواره »  چون  واقع ی«  در  دارند،  بزرگتری  های 
بیشترین تکرار را در میان مدارک منتشر شده در هر سه سطح )جهان، 

، کشورهای آمریکا 4آمریکا و چین( دارند. از طرفی و مطابق با شکل  
های نسبتا ای« بر روی زیرحوزه های ماهواره و چین در حوزه »منظومه 

 مشابهی در حال انجام تحقیق و پژوهش هستند. 

، در مجموع VOSviewerافزار  ، با توجه به خروجی نرم 2در جدول  
خوشه موضوعی برای سه سطح جهان، آمریکا و چین استخراج شده   5

است. در این جدول، یک ستون به موضوع اصلی و محوری هر خوشه و 
اولویت  به سایر موضوعات  زیرمجموعه هر  ستون دیگر  پژوهشی در  دار 

اشاره می  از محتوای جدول  خوشه  که  است،    2کند. همانطور  مشخص 
موضوعات کلان پژوهشی های مختلف  تقریبا در هر سه سطح و در خوشه 

 باشد.  ها با یکدیگر مشابه و یکسان می جایی در خوشه ه با جاب 
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جدو   مطابق  خوشه 2  ل با  کلان  موضوعات  از  که  همانگونه  ها  ، 
جهان موضوعاتی مانند سنجش از راه دور،  ناوبری    مشخص است در 

ماهواره  اولویت و  دارای  مخابراتی  بیشتری  های  پژوهشی  های 
شرایط  می  بررسی  مانند  موضوعاتی  آمریکا  کشور  در  باشند. 
ماهواره آب  دارای  وهوایی،  فضا  با  مرتبط  مسائل  و  مخابراتی  های 

باشند. در کشور چین مسائلی مانند بررسی شرایط آب و  اهمیت می 
های مخابراتی و ناوبری جزء سه اولویت برتر در این  هوایی، ماهواره 

می  ماهواره حوزه  موضوع  اهمیت  مهم،  نکته  مخابراتی  باشند.  های 
بوده که در جهان، آمریکا و چین دارای اولویت بالا بوده و احتمالا  

ماهواره  پرتاب  و  ساخت  طراحی،  حوزه  در  نزدیک  آینده  های  در 
های فنی بیشتری از منظر عملیاتی  راتی در این حوزه پیشرفت مخاب 

 و تجاری حاصل خواهد شد. 
های تحقیقاتی برتر )واژگان پرتکرار در  ، زیرحوزه 3در جدول  

کشور به همراه وضعیت کلی جهان    2مدارک( برای هرکدام از این  
در جدول   نتایج موجود  با  مطابق  است.  داده شده  توان  می   3نشان 

کشور آمریکا و چین    2های تحقیقاتی در  گیری بیان نمود که جهت 
آن  مقایسه  منظومه و  حوزه  در  جهان  کلی  وضعیت  با  های  ها 

ها عمدتا به  ای تا حد زیادی در یک راستا قرار دارد و تفاوت ماهواره 
شود. همچنین نکته قابل توجه در رابطه  ها مربوط می شماره اولویت 

های استخراج شده در کشور آمریکا این است که این کشور  با اولویت 
منظومه به  از  استفاده  روی  بر  مشخص  ماه طور  در  واره های  ای 

ماهواره بینی پیش  طریق  از  تصویربرداری  هوایی،  و  آب  و  های  ها 
این امر برای کشور چین  کند. همچنین مبحث سنسورها فعالیت می 

سیستم  و  ناوبری  به  مربوط  مباحث  به  موقعیت بیشتر  یابی  های 
می  این    شود. مربوط  در  علمی  تولیدات  وضعیت  بررسی  همچنین 
در   )   2حوزه  اخیر  می 2023و    2022سال  نشان  جایگاه  (  که  دهد 

کشورهای آمریکا و چین تغییر نموده است و کشور چین به کشور  
انتشار   )با  دنیا  همچنین    992اول  است.  نموده  صعود  مدرک( 

انتشار   )با  آمریکا  )انتشار    449کشورهای  ایتالیا  و    254مدرک( 
این حوزه قرار گرفته مدرک( در رتبه    اند. های بعدی تولید علم در 
اولویت دوره  همچنین  این  در  و چین  آمریکا  تحقیقاتی جهان،    2های 

نتایج  استخراج شده    4ساله مطابق با جدول   از  که  همانگونه  است. 
موقعیت  سیستم  مانند  موضوعاتی  است،  مشخص  جدول    یاب این 

ماهواره  اولویت    LEOهای مخابراتی و ماهواره  جهانی،  جزوه سه 
دهد که  باشند. این نتایج دقیقا نشان می پژوهشی در این حوزه می 

های مخابراتی در دو سال  ، موضوع ماهواره 3همانند نتایج جدول  
دو   کنار  در  اهمیت  با  موضوعات  جزء  نیز  پژوهش  این  به  منتهی 

   باشد. موضوع پژوهشی دیگر می 

   .«یاماهواره یها»منظومه حوزه در شده منتشر مدرک  نیشتریب یدارا  یکشورها -1 شکل

Fig. 1. Countries with the most published documents in the field of "satellite constellations".
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  .«یا ماهواره یها»منظومه حوزه در شده منتشر مدارک تعداد و روند -2 شکل

Fig. 2. The trend and number of documents published in the field of “satellite constellations”.

 .«ایماهواره هایمنظومه» حوزه  در علم تولید برتر نهادهای -1 جدول

Table 1. The top institutions of science production in the field of “satellite constellations”. 

China USA World 

The number 

of 

documents 

Name of the 

institution 

The 

number of 

documents 

Name of the institution 

The 

number of 

documents 

Name of the institution 

802 
Chinese Academy of 

Sciences 
946 

National Aeronautics and 

Space Administration 

(NASA) 

946 
National Aeronautics 

and Space 

Administration (NASA) 

326 Wuhan University 246 
California Institute of 

Technology 
802 

Chinese Academy of 

Sciences 

292 
National University of 

Defense Technology 

China 

172 
Massachusetts Institute 

of Technology 
355 

Deutsches Zentrum für 

Luft- und Raumfahrt 

DLR 

214 Beihang University 158 
University of Colorado 

Boulder 
326 Wuhan University 

156 Tsinghua University 151 Aerospace Corporation 298 
ESTEC - European 

Space Research and 

Technology Centre 
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  .«یا ماهواره یها»منظومه حوزه در شده منتشر مدارک درصد و نوع -3 شکل  

 Fig. 3. Type and percentage of documents published in the field of “satellite constellations”. 

 .4مطابق با شکل  2023 سال تا ای«ماهواره های»منظومه زمینه های موجود دربندی خوشه دسته -2 جدول  

 Table 2. Classification of existing clusters in the field of “satellite systems” until 2023 according to figure 4. 

World 

Cluster 

number 

Major topic Some subtopics related to the cluster topic 

1 Remote sensing Earth observations and satellite images and data management 

2 Navigation Global positioning system, global navigation and tracking satellite 

system 

3 Telecommunication 

satellites 

Satellite communication systems, inter-satellite links and satellite 

network 

4 Space related issues Space debris, space flight and space stations 

5 Layers outside the Earth's 

atmosphere 

Measurement of ionosphere, cosmology and radio occultation 

USA 

Cluster 

number 

Major topic Some subtopics related to the cluster topic 

1 Issues related to weather 

conditions 

Cosmology, satellites measuring weather conditions and cloud 

changes 

2 Telecommunication 

satellites 

Satellite communication systems, satellite link and satellite 

ground station 

3 Space related issues Space flight, space debris and solar energy 

4 Remote processing Earth observation, Reflectometry and agriculture 

5 Navigation Global navigation satellite system, radio navigation and 

positioning 
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China 

Cluster 

number 

Major topic  Some subtopics related to the cluster topic 

1 Issues related to weather 

conditions 

Ionosphere measurement, weather monitoring and forecasting 

2 Telecommunication 

satellites 

Satellite communication systems, satellite link and satellite 

ground station 

3 Navigation Global Positioning System, Radio Navigation and Beidou 

navigation satellite systems 

4 Space related issues Space debris, Interplanetary flight and coverage 

5 Investigation of specific 

satellite parameters 

Determining satellite orbit, determining orbital accuracy and 

estimating parameters 

 .2023 سال تا ای«ماهواره های»منظومه زمینه  در برتر تحقیقاتی هایزیرحوزه مقایسه -3 جدول

Table 3. Comparison of the top research areas in the field of "satellite constellations" until 2023. 

Statistical population 

 

Research priority 

World Frequency USA Frequency China Frequency 

1 
Global positioning 

system 
3547 

Global positioning 

system 
798 

Global positioning 

system 
852 

2 
Communication 

satellites 
1754 Remote sensing 451 

Communication 

satellites 
533 

3 Remote sensing 1430 
Communication 

satellites 
384 Radio navigation 447 

4 Radio navigation 819 Small satellites 239 
Beidou navigation 

satellite systems 
337 

5 
SAR(synthetic 

aperture radar) 
769 Algorithms 221 Satellite links 313 

6 Small satellites 732 satellite imagery 169 LEO satellite 291 

7 Algorithms 685 
Weather 

forecasting 
152 Inter-satellite link 247 

8 Satellite links 673 Sensors 149 Remote sensing 243 

 .2023 سال تا ای«ماهواره های»منظومه زمینه  در برتر تحقیقاتی هایزیرحوزه مقایسه -4 جدول

Table 4. Comparison of the top research areas in the field of "satellite constellations" 2022- 2023.  

Statistical population 

 

Research priority 

 in 2022 and 2023 

World USA China 

1 
Global positioning 

system 

Global positioning 

system 
Global positioning system 

2 Communication satellites LEO satellites LEO satellites 

3 LEO satellites 
Communication 

satellites 
Communication satellites 

4 Remote sensing Remote sensing Satellite network 

5 Satellite Links Small satellites Satellite links 
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 .نیچ و کایآمر جهان،  مدارک از مستخرج «یا ماهواره یها»منظومه حوزه در یواژگان هم  شبکه -4 شکل

Fig. 4. Co-words network in the field of "satellite constellation" extracted from documents of the World, America and China. 

پژوهش  سوم  پرسش  به  و    ؛ پاسخ  ارتباطات  وضعیت 

های علمی میان كشورها )با تاكید بر دو كشور آمریکا  همکاری 

 و چین( چگونه است؟ 

در بخش روش  که  و  همانگونه  ارتباطات  ذکر شد، وضعیت  شناسی 
»منظومه همکاری  حوزه  در  کشورها  میان  علمی  های  های 
ترسیم شده است. مطابق    Gephiافزار  ای« با استفاده از نرم ماهواره 

دست آمده، تعداد کشورهایی که با یکدیگر در این حوزه  ه با نتایج ب 
ها،  کشور است که در میان آن   91المللی دارند شامل  بین   همکاری 

همکاری   میزان  بیشترین  انگلستان  و  آلمان  آمریکا،  کشورهای 
المللی را دارا هستند. باتوجه به هدف این پژوهش که بررسی دو  بین 

شکل   در  است،  چین(  و  آمریکا  )شامل  پیشرو  شکل    5کشور    6و 
ده  المللی این دو کشور نشان داده ش های علمی بین وضعیت همکاری 

زیادی   کشورهای  با  آمریکا  است،  مشخص  که  همانطور  است. 

1) World 

2) USA 

3) China 
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همکاری   حوزه  این  در  چین  و  انگلستان  کانادا،  فرانسه،  همچون 
المللی علمی دارد. تعداد کشورهایی که با آمریکا همکاری دارند،  بین 

مورد است. همچنین کشور چین نیز با کشورهای زیادی    67برابر با  
همکاری   حوزه  این  در  ایتالیا  و  سنگاپور  ژاپن،  آمریکا،  همچون 

المللی علمی دارد. لازم به ذکر است که تعداد کشورهایی که با  بین 
مورد است. همانگونه که    50چین همکاری علمی دارند نیز برابر با  

مشخص است، کشور آمریکا با کشورهای بیشتری نسبت به کشور  
 ای همکاری علمی دارد. های ماهواره چین در حوزه منظومه 

 گیرینتیجه بحث و 

 در سنجی های علمتحلیل  از  استفاده  با  که  تلاش شد  پژوهش  این  در 

ماهواره »منظومه  حوزة  سه های  در  دانشی  حوزه  این  وضعیت  ای«، 
مدارک چین   -3مدارک آمریکا و   - 2جهان،  مدارک    -1سطح شامل:  

چگونگی  و حوزه این مفهومی ساختار  مورد بررسی قرار گیرد. همچنین 
 المللی نیز های بین های موضوعی آن و همکاری زیرحوزه  بین  ارتباط 

ترسیم  و  تا  مشخص  این حوزه  در  بازیابی شده  بررسی متون  گردد. 
هزار   2023سال   از چهارده  بیش  مجموع  در  که  داد  نشان  میلادی 

اند. روند تولید مدارک مدرک در جهان در پایگاه اسکوپوس نمایه شده 
دهنده اهمیت های اخیر صعودی بوده که نشان در این حوزه در سال 

دست آمده از این مطالعه، این حوزه در جهان است. مطابق با نتایج به 
زه در کشورهای آمریکا، چین و آلمان پیشروترین کشورها در این حو 

آیند. همچنین نهادها و مراکز تحقیقاتی که شمار می سطح جهانی به 
اند نیز به بیشترین میزان مدارک علمی را در این زمینه منتشر نموده 

ترتیب شامل ناسا، آکادمی علوم چین و مرکز هوافضای آلمان هستند. 
پیش  که  موردی همانگونه  مطالعه  به  مقاله  این  در  گردید،  ذکر  تر 

دهند کشورهای آمریکا و چین نیز پرداخته شده است. نتایج نشان می 
ها که از منظر نوع مدارک منتشر شده، مقالات ارائه شده در همایش 

که این اند؛ درصورتیدر آمریکا سهم بالاتری را به خود اختصاص داده 
امر برای کشور چین مربوط به مقالات منتشر شده در نشریات است. 

کشور در سطح جهان در این حوزه همکاری علمی  91تعداد همچنین 
همکاری  دارای  چین  کشور  به  نسبت  آمریکا  کشور  که  های دارند 

حوزه بین  در  بیشتری  منظومه المللی  با  مرتبط  تحقیقاتی  های های 
محققان ماهواره  تحقیقاتی  همکاری  بیشترین  طرفی،  از  است.  ای 

آلمان است؛  که محققان چینی درصورتی  آمریکایی با محققان کشور 
 اند. بیشترین میزان همکاری خود را با محققان آمریکایی شکل داده 

نتایج حاصل از تحلیل نقشه دانشی این حوزه در جهان،   توجه با 
اولویت  موقعیتموضوعات  سیستم  شامل  ترتیب  به  پژوهشی  یاب دار 

ماهواره  در کشور جهانی،  است.  دور  راه  از  پردازش  و  مخابراتی  های 
حوزه  اولویت آمریکا  سیستم های  شامل  ترتیب  به  پژوهشی  دار 

ماهواره موقعیت  و  دور  راه  از  پردازش  جهانی،  مخابراتی یاب  های 
حوزهمی  نیز  چین  کشور  در  اولویت باشند.  شامل های  ترتیب  به  دار 

های مخابراتی و ناوبری رادیویی یاب جهانی، ماهوارهسیستم موقعیت 
می می  بنابراین  منظومهباشند.  حوزه  در  که  گرفت  نتیجه  های توان 

زء اولویت پژوهشی یابی جهانی ج ای موضوع سیستم موقعیتماهواره 
اگر  است.  چین  و  آمریکا  در جهان،  اول  اهمیت  درجه  با  و  مشترک 

نتیجه این حوزه را پیش بخواهیم  روند پیش روی  و  بینی گیری کلی 
مقاله )بررسی مدارک   4نماییم، با توجه به نتایج ارایه شده در جدول  

توان بدین نتیجه رسید (، می2023و    2022های  منتشر شده در سال 
ب  نزدیک  آینده  در  منظومه ه که  ماهواره کارگیری  از های  ای 

ارائه کاربری  سمت  به  ناوبری  و  دور  راه  از  سنجش  مانند  هایی 
نسل سرویس در  مخابراتی  پیش های  مخابراتی  شبکه  آینده  های 

در جداول  می  که  همانگونه  البته  موضوع   4و    3رود.  شد،  مشخص 
راتی در این حوزه پژوهشی های مخاب طراحی، ساخت و پرتاب ماهواره 

های بندی بایست در دسته دارای اهمیت بوده که در آینده نزدیک می
مختلف منابع پژوهشی منتشر شده مانند مقالات کنفرانسی، مجلات 
پژوهشی، کتاب و غیره بیشتر در این رابطه بحث گردد. از آنجایی که 

منظومه حوزه  در  ایران  کشور  علمی  تولیدات  وضعیت  های بررسی 
می ماهواره  نیز  امر ای  این  باشد،  داشته  همراه  به  مفیدی  نتایج  تواند 

پیشنهاد به  مقاله  نگارندگان  البته  است.  شده  بررسی  مختصر  صورت 
صورت جامع بررسی و تحلیل به کنند که این امر در تحقیقات آتی  می 

های صورت گرفته در پایگاه اسکوپوس، کشور ایران شود. طبق بررسی 
جهان از منظر   35مدرک پژوهشی منتشر شده در رتبه    65با انتشار  

دانشگاه  میان  است. در  قرار گرفته  این حوزه  های تولیدات علمی در 
انتشار   با  ایران  صنعت  و  علم  دانشگاه  پژوهشی،   16پیشرو،  مدرک 

انتشار   با  واحدها(  کلیه  )مجموعه  اسلامی  آزاد  و   15دانشگاه  مدرک 
های اول مدرک پژوهشی به ترتیب در رتبه   14دانشگاه تهران با انتشار  

های تحقیقاتی اند. علاوه بر این، در رابطه با اولویتتا سوم قرار گرفته
موقعیت سیستم  ماهواره،  حوزه،  این  در  م برتر  جهانی،  و یابی  دارات 

تکرار در اسناد  22و    25،  30،  32ای به ترتیب با های ماهواره منظومه 
داده  اختصاص  به خود  این حیث  از  را  فراوانی  بیشترین  اند. پژوهشی 

نهایتا، بیشترین همکاری علمی کشور ایران در این حوزه با کشورهای 
باشد. همانگونه که مشخص است تعداد مدارک منتشر آلمان و هلند می

شده توسط نویسندگان ایرانی در این حوزه بسیار ناچیز است )کمتر از 
دهنده توجه کم به این حوزه نیم درصد کل مدارک جهان( که نشان 

شود که باتوجه به اهمیت این حوزه دانشی است. بنابراین پیشنهاد می
سیاست  جهان،  در  آن  رشد  به  رو  روند  و  توسط دانشی  لازم  گذاری 

انجام شود تا بتوان ظرفیت لازم را در کشور از منظر   ربط نهادهای ذی 
 .تولید علم در این حوزه ایجاد نمود 
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 .« ی ا ماهواره   ی ها »منظومه   حوزه   در   کا ی آمر   کشور   ی الملل ن ی ب   ی ها ی همکار   نقشه   - 5  شکل 

Fig. 5. Map of international cooperation of  the United States in the field of "satellite constellations".

 

 .«یا ماهواره یها»منظومه حوزه در نیچ کشور  یالمللنیب یهایهمکار نقشه -6 شکل

Fig. 6. Map of international cooperation of the China in the field of "satellite constellation".
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 ن آلن ب    ش   مسير بهي ه    پيم  د  گذ  از کمرب د تشعشع  طراح

 زنب    سل   س زبهي ه

   *نژادایمان شفیعی 

 تهران، ایران، پژوهشگاه هوافضا، وزارت علوم تحقیقات و فناوریاستادیار، 

 

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1402 بهشتیارد  18دریافت 
 1402 بهشتیارد  30بازنگری 
 1402خرداد   8پذیرش 

 1402مرداد  3انتشار اولین 
 

 های كلیدی:  واژه 

 کنترل بهینه 
 تراست کم 

 سازی زنبور عسل  بهینه
 های تشعشعی تنش

 ون آلن
 

 
است.    ی زیستیحامل محمولهکم  -تراست ی  فضاپیما  یک  سازی مسیرپژوهش، بهینه  هدف در این
، معیار بهینگی مسئله کنترل بهینه انتقال مداری از مدارهای  ون آلنکمربند   های تشعشعیکاهش تنش
که معیار کمترین تنش تشعشعی معرفی شده در این مقاله جزو معیارهای  از آنجاییاست.  پایین به بالا  

بهینه روش  از  و  بود  خواهد  پیچیده  فوق  بهینه  کنترل  مسئله  حل  نیست،  مرسوم  سازی بهینگی 
سازی مسیر در این مقاله، به کمک بازنویسی معادلات حرکت بر بهینه زنبورعسل استفاده شده است.

بهینه  با کمک  است.  اساس متغیر کنترلی و حل دستگاه معادلات جدید حرکتی  زنبور عسل  سازی 
اص به مزیت  روش  روش لی  و  بهینه  کنترل  تئوری  از  استفاده  مقاله،  این  در  شده  گرفته  های  کار 

سازی مبتنی بر جمعیت با رویکرد سراسری است. در روش نوین ارائه شده به واسطه باز تعریف بهینه
دستگاه معادلات دیفرانسیل مسئله کنترل بهینه ساده شده و نتایج حاصل، نشان از دقت و سهولت 

دست آمده در مقایسه معیار بهینه کمترین زمان و کمترین تنش  حل ارائه شده است. بر اساس نتایج به 
اما  ؛  شوددر زمان انتقال می   % 89/8تشعشعی مطرح در این مقاله، معیار کمترین تشعشع سبب افزایش  

انتقال   در  مسئله  این  که  شد  خواهد  مغناطیسی  تشعشعات  دریافت  کاهش  سبب  دیگر،  طرف  از 
 های بالا حائز اهمیت است.  اریمد
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 علائم و اختصارات 

 𝑬 (J) انرژی

 𝑫̇(𝑬) (Gr) میزان دوز تشعشع جذب شده 

 𝒘𝑹 - ضریب وزنی تشعشعی

 𝚽 - فاکتور شتاب 

 𝒕 (M) ضخامت محافظ 

 𝛒 (kg/m³) چگالی مواد محافظ 

 𝑽(𝒕) (m/s) مداری سرعت 

 𝑻𝒉 (N) میزان پیشران

 𝒂(𝒕) (m) نیم قطر بزرگ بیضی

 𝒊(𝒕) - شیب مداری 

 𝛃(𝒕) (Rad) زاویه متغیر کنترلی پیشران تراست کم  

 𝒎(𝒕) (kg) جرم

 𝒉 (m) ارتفاع فضاپیما 

 𝑺𝑹(𝒉) - معیار بهینگی تشعشعی 

 𝝀⃗ (𝒕) - معادلات شبه حالت 

 𝒕𝟎 ,𝒕𝒇 (s) ابتدایی و زمان انتهایی زمان 

 𝐉 - معیار بهینگی کلی 

 𝑯 (J) همیلتونین

) ثابت نرخ مصرف سوخت
𝑘𝑔

𝑠
) 𝒌 

زنبور  کلونی  الگوریتم  در  موقعیت  بردار 
 عسل 

- 
𝒙𝒊𝒋 

کلونی  الگوریتم  در  جدید  موقعیت  بردار 
 زنبور عسل 

- 
𝒗𝒊𝒋 

زنبور  کلونی  الگوریتم  در  تصادفی  عدد 
 عسل 

- 
𝝓𝒊𝒋 

زنبور  کلونی  الگوریتم  در  برازندگی  مقدار 
 عسل 

- 
𝑭(𝒙𝒊) 

 𝑷𝒊 - احتمال در الگوریتم کلونی زنبور عسل 

 مقدمه  

تواند  های وارده از فضا می طراحی سفرهای فضایی با رویکرد کاهش تنش 
های مطرح در حوزه  گر حضور انسان در فضا باشد. یکی از سوال تسهیل 

گر انسان به فضا سفر کند، آیا حیاتی  ا سفرهای آینده فضایی این است که  
دارد؟   وجود  او  پرورش    انسان برای  شیوه  به  غذا  تأمین  نیازمند  بقا،  برای 

بلن  بود ی  د مدت فضای گیاهان در سفرهای  هدف اصلی سفرهای    . خواهد 
ای و جستجو برای زندگی است. سفرهای فضایی با  فضایی کاوش سیاره 

 
1. Arabidopsis thaliana  

  جمله  از رو هستند: تغییرات نیروی گرانش در فضا های بسیاری روبه چالش 
  ون های تشعشعی ناشی از کمربندهای  میکروگرانش و هایپرگرانش، تنش 

در حضور  آلن  گیاه  رشد  بر  تمرکز  لذا  غیره.  و  گیاهی  مولکولی  تغییرات   ،
  ].1[  است   توجه   مورد های تشعشعی وارده از طرف کمربند ون آلن  تنش 

فزاینده در حال حاضر سازمان با سرعت  دنیا  ای در های فضایی 
ای با فضا هستند. کشور چین تحت پروژه-حال تحقیق در حوزه زیست

پنهان ماه   توانست برای اولین بار بر نیمه   2019در سال    4چانگ  نام  
سه    های تخصصی این آزمایش، یک محفظهفرود آید. یکی از محموله

سیب پنبه،  بذر  شامل  تالیانا زمینیکیلوگرمی  آرابیدوپسیس  کلزا،  و   1، 
 [.  2، 3مخمر بود ]

فضایی، گام مهم پس از پرتاب یک    ت ی مأمور کلی در یک    طور به 
فضاپیما انتقال آن به مدار مشخص و از قبل تعیین شده و حفظ موقعیت بر  

به این منظور در فضاپیماها از سیستم پیشرانش با سوخت  روی آن مدار است.  
های پیشرانش فضاپیماها  شود. سامانه شیمیایی و غیرشیمیایی استفاده می 

امکان   پیشرانش  سامانه  به  فضاپیماها  تجهیز  دارند.  متنوعی  کارکردهای 
ها خواهد  مانورهای انتقالی و وضعی را به آن   ازجمله انجام مانورهای مختلفی  

های پرتاب  مستقیمی در کاهش هزینه   تأثیر داد. کاهش وزن و اندازه فضاپیما  
های ساخت خواهد داشت. لذا هرچه فضاپیما در  و در نتیجه کاهش هزینه 

های مقاوم کمتری در مقابل  تواند پوشش معرض تشعشعات کمتری باشد می 
تشعشعات فضایی داشته باشد و این خود سبب کاهش وزن فضاپیما و بهبود  

ها و  های الکتریکی که از باتری [. امروزه از پیشرانه 4شود ] أموریت آن می م 
به سلول  خورشیدی  می های  استفاده  خود  انرژی  منبع  به عنوان  طور  کنند 

ویژه بالا    ها الکتریک، ضربه [. در پیشرانه 4  -6]   شود می ای استفاده  گسترده 
انتقال   و مصرف سوخت پایین بوده و از طرف دیگر مدت زمان این نوع 

های اخیر صنعت هوافضا در حال  در طی دهه   مداری پیوسته، زیاد است. 
که طراحان   های الکتریکی است، چرا توسعه فرآیند انتقال مداری با پیشران 

قابل مأموریت  افزایش  به  قادر  فضایی  و  های  محرکه  نیروی  بهره  توجه 
پیشران، افزایش مانورپذیری و افزایش وزن محموله قابل حمل خواهند بود.  

های  های الکتریکی طول عمر بیشتری نسبت به پیشران همچنین پیشران 
دارند.   متداول  به    مسئله شیمیایی  که  فضاپیماهایی  مورد  در  اهمیت  حائز 

الکتریکی تجهیز شده  بهینه فضاپیماست. چرا پیشرانش  که در    اند هدایت 
های با  عنوان سیستم به   عموماًفضاپیماهای مجهز به پیشران الکتریکی که  

می  شناخته  کم  ساعات  پیشران  پیشران طی  بودن  روشن  دلیل  به  شوند، 
از پیش تعیین شده بسیار حائز    ه متمادی، هدایت فضاپیما به سمت مسیر بهین 

سازی مسیر برای فضاپیماهای مجهز به چنین  اهمیت است. لذا فرآیند بهینه 
های اخیر بسیار موردتوجه دانشمندان فضایی قرار گرفته  هایی در سال پیشران 
 [.  5  ،   6است ] 
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فضاپیماها    ی وسایل الکتریک  برای   کمربندهای ون آلن مطالعه    ت ی اهم 
محموله  همچنین  بو   ی زیست   های و  مخرب  واسطه  تشعشعات   دنبه 

 قی از طر   توانند ی م   ی زیست   ی ها ون آلن است. لذا محموله   ی کمربندها 
 ی س ی مغناط   دان ی که در م   ی . ذرّات باردار نند ی بب   ب یآس فوق  تشعشعات  

. دهندی م   ل تشکی   راون آلن    ی تابش   ی ندها کمرب   افتند، یبه دام م   ن ی زم 
ون آلن دارد و گاهی اوقات ممکن است کمربند   کمربند اصلی  زمین دو 

مربندهای ون آلن اصلی زمین از دو بخش ک سوم موقت ایجاد شود.  
بالاتر   58000 (km)تا  640  (km)  تشکیل شده که در ارتفاع حدودی

با ورود بادهای خورشیدی، میدان   [.1،   7]  اند از سطح زمین پخش شده 
را محصور کرده   ی ساطع شده از خورشید مغناطیسی زمین ذرات پرانرژ 

دو حلقه اصلی کمربند ون آلن   کند. و از تخریب اتمسفر جلوگیری می 
های پرانرژی هستند که گاهی با شکل دایروی متمرکز، مملو از ذره 

شوند و گاهی نیز به سطوح بالاتر فضا اوقات به جو زمین نیز وارد می 
  1ری روند. همچنین بخشی از کمربندها در قسمت داخلی مگنتوسف می 

شامل  که  هستند  پرانرژی  ذرات  دارای  کمربندها  دارند.  قرار  زمین 
مانند   ییها هسته   ذرات   ها هستند. از طرف دیگرها و پروتون الکترون 

. است اما کمتر شایع   بوده ذرات آلفا در کمربندهای ون آلن نیز موجود 
پروتون حاوی  داخلی  بیرونی کمربند  کمربند  به  نسبت  بیشتری  های 

های زیستی در محموله   و  ، فضاپیماها ها ماهواره   حضوراست. بنابراین  
آلن   مناطق کمربند ون  پرانرژی    بانزدیکی  ها آن برای  چگالی ذرات 

تنش   پرخطر  سبب  و  می بوده  تشعشعی  برای شوند.  های  باید  لذا 
 [.8  ،  9]   دها تدابیر مأموریتی اندیشیده شو محافظت از آن 

سازی مسیر برای سامانه فضایی مجهز  در این مقاله، فرآیند بهینه 
تنش کمترین  هدف  با  الکتریکی  پیشران  از به  وارده  تشعشعی  های 

است. در   انجام گرفته  برای یک محموله زیستی  آلن  کمربندهای ون 
تشعشعات  کاهش  بهینگی  معیار  تعریف  و  بررسی  به  مقاله  این  ابتدا 
کمربند ون آلن پرداخته است. پس از آن بر اساس تئوری کنترل بهینه 

انتقال مد اری با  و روشی که در این مقاله به آن اشاره شده، معادلات 
لذا   تغییر یافته است.  از حوزه زمان به حوزه متغیر کنترلی  تغییر متغیر 

بهینه کمک  به  جدید  دیفرانسیل  معادلات  زنبور  دستگاه  کلونی  سازی 
 آمده است.   دستعسل حل شده و نتایج به

 تشعشعات فضایی و كمربند ون آلن 

موجود در فضا   یپرانرژ  تشعشعاتدر معرض انواع    ییفضا  ه ینقل  لیوسا
  ای، قطعات  هینقل  لیوسا  ی بر رو  یجانب   راتیتأث  یطور کلقرار دارند که به 

  یضرور  را   تشعشع  برابر   در  حفاظت  به  ازینامر    نیدارند و ا  نانیسرنش
  ی اجزا  ایدر خواص مواد    رییبه شکل تغ  تشعشع  ی. عوارض جانبسازدیم

 
1.  Magnetospher  

آن عملکرد  که  مسازنده  مختل  را  م  ،کندیها   همچنین.  شودیآشکار 
سرنش  یکیولوژیزیف  رات ییتغ  به   منجر و    شودی م  هینقل  لهیوس  نانیدر 

  تشعشعدر برابر    یاندازد. اگر حفاظت کافی را به خطر م  یزیست  شرایط
  ب یآس  ای  تیتواند منجر به شکست مأمورمی   راتیتأث  نیانجام نشود، ا

  نییبخش به تع نیدر ا لذا. دهر دو شو ای هینقل لیوسا نانیسرنش یدائم
کاهش نفوذ   ا ی و    یر ی جلوگ   منظور به   منتشره از نفوذ اشعه    یناش   میزان

کننده نیی تع   یترین پارامترها . مهم شود ی م   پرداخته  یی تشعشعات فضا 
نوع تشعشع، شدت شار، ط   تشعشع  زانی م  شار،   ی انرژ   فی عبارتند از: 

 ی ا منبع تشعشع و ماده   نی مواد ب   یمکان   عی شار، نوع و توز   یاب ی جهت 
 .شود ی م  ن یی تع  آن   در   تشعشع  میزان که  

شده    شعشعت  دانیم  کلبه ایجاد  الگو  نرخ  ،اندازهبه    یطور    یو 
باردارانرژ  جذب ذرات  انرژ  میزان  لذا  .دارد  ی بستگ  ی  جرم    با   یجذب 

𝑟𝑎𝑑 1  که   است  radمیزان تشعشع  . واحد متداول  استواحد مرتبط   =

0.01
𝐽
𝑘𝑔⁄  .می  است که  فضا  نافذ  بر تشعشعات  مهمی  تأثیر  توانند 

نقلیه  از:وسایل  عبارتند  باشند  داشته  تا    ی فضایی  و  پروتون  الکترون، 
تابش  . همچنین شایان ذکر است که  ترن یسنگ  دارکمتر ذرات بار  یحد

نوترون  ،ایکس و  دارد  گاما  وجود  فضا  محیط  در  و پروتون  .نیز  ها 
  خطر   نیشتری، بشتریشدت نسبتاً بالاتر و نفوذپذیری ب  لیها به دلالکترون 

آن برابر  در  محافظت  و  دارند  سخت را  است.  ها  جذب  تر    شار میزان 
 شود. بیان می (1در معادله )تشعشی فارغ از هر جهت مکانی 

(1 ) 𝐷̇(𝐸) = 𝑤𝑅κ
𝛷(𝐸)𝐸2

𝜌𝑡
 

  ی برا   1که   ی طور تابش است، به   ی وزن   ب ی ضر  Rw معادله بالا که در  

4/80653199برابر با  و    ثابت مقداری    κپروتون،    ی برا   2الکترون و   ×

ت لایه محافظ  م ضخا   .است تابع انرژی    و شار  کننده  بیان   Φ  . است   10−11
  rad/secمحافظ است. واحد نرخ دوز تابش جذب شده    ی چگال   ρو    t  برابر 

) است   دوم 1رابطه  درجه  تابع  یک   ) 𝐸2  شار همچنین  و  انرژی  میزان  از 
( جهت محاسبه میزان جذب شار  1است. از رابطه ) 𝛷(𝐸) تخمینی انرژی 

 [.  10تشعشعی در معیار بهینگی استفاده شده است ] 

 2طراحی مسیر بهینه انتقال مداری ادلبام 

ارتفاع    ر یی طور همزمان با تغ صفحه مدار به   ر یی تغ   کم - پیشران   ی در مانورها 
م  برنامه موضوع    ن ی ا   . شود ی انجام  از  استفاده  ا   ی برا   ی ا مستلزم    ن ی کنترل 

این  در    ی کنترل   ر ی . متغ است   بهینه کنترل    ی برا   ی ر ی متغ   افتن ی و    ی ب ی مانور ترک 
از صفحه    ه ی زاو   انتقال مداری،  اول همچنین  .  پیشران است خارج  و    ه ی مدار 

پ به   پیشران   و   در نظر گرفته شده   ی رو ی دا   یی نها  و    روشن بوده   وسته ی طور 
مبانی معادلات حاکم    کند. به فضاپیما وارد می در طول انتقال  لازم را  شتاب  

2. Edelbaum   
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مداری   انتقال  تلاش   بر کم  - پیشران بر  از  حاصل  نتایج  ها   و   اساس 
پژوهش های   آقای   ادلبام   برای   به دست   آوردن   روابط   تحلیلی   برای   انتقال   
مداری   بین   دو   صفحه   مداری   است و در   سال های   اخیر   توسط   صنایع   فضایی   

 [.  11-   41]   ت اس   گرفته   قرار   استفاده   مورد   طور گسترده به 

 
 .زاویه کنترلی پیشران انتقال مداری – 1شکل  

Fig. 1. Control angle of the orbital transfer propulsion. 

با فرض زاویه جانبی ثابت در هر بار دوران در صفحه مداری، آقای  
مداری یک فضاپیما را در مدار دایروی  ادلبام معادلات فضایی برای حرکت 

 دهد. ( جهت بردار پیشران را نشان می 1شکل )   سازی کرد. خطی 
بر فضاپیما در   ارائه شده    چارچوب معادلات حرکت  ادلبام  تحقیقات 

عنوان متغیر کنترلی در نظر گرفته شده  به    β(𝑡)  است. در این پژوهش زاویه 
متغیرهای    عنوان به   mو جرم    V، سرعت  iاست. علاوه بر این، شیب مداری  

است.    مدنظر نیروی پیشران    عنوان به   Thشوند. همچنین  حالت تعریف می 
که این انتقال مداری برای یک فضاپیما با جرم متغیر است، سیستم  از آنجایی 

 شود: ( تعریف می 2زیر در معادله )   صورت به   مسئله معادلات حاکم بر  

 (2 ) 

 

{
 
 

 
 
𝑑𝑖

𝑑𝑡
= (

2

𝜋
)(
𝑇ℎ

𝑚𝑉
sin (𝛽(𝑡)))

𝑑𝑉

𝑑𝑡
= −

𝑇ℎ

𝑚
cos(𝛽(𝑡))           

𝑑𝑚

𝑑𝑡
= −𝑘                         

 

 [.  51-   71ثابت نرخ مصرف سوخت است ]   𝑘که در آن  
مانند  زمان  با  متغیر  کنترلی  تابع  یک  معرفی  به  بهینه  کنترل 

 β(t)  ( از یک شرایط اولیه  2جهت انتقال یک سیستم دینامیکی )رابطه
پردازد. برای به یک شرایط انتهایی با در نظر گرفتن یک معیار بهینگی می 

بهینه در   دینامیکی  هاستم ی س حل مسئله کنترل  های ی روش رخط ی غ ی 
راستا   این  در  است.  شده  ارائه  برنامه   توان ی م متعددی  روش  ریزی به 

همیلتونین  دینامیکی  جزئی  مشتقات  معادلات  به  منجر  جاکوبی   - که 

شود اشاره کرد. همچنین از سایر  روش ها ی عددی نیز  م ی توان   کنترل  می 
بهینه سیستم های دینامیکی غیرخطی را   بر شمرد که دارای پیچیدگی های  
فراوانی در حل خواهد بود. حساب تغییرات یکی دیگر از روش های حل 
مسائل کنترل بهینه به حساب می آید. حل های ارائه شده به روش حساب  
تغییرات برای مسائل کنترل بهینه دارای خصوصیاتی از قبیل همگرایی 
کند، سرعت کم اجرای برنامه و وابسته بودن به شرایط اولیه هستند. لذا  
روش های حل عددی مسائل کنترل بهینه بر اساس حساب تغییرات نیز 
دارای پیچیدگی های فراوان است. مضاف بر آن، چنانچه معیار بهینگی  
نیز غیرخطی و تابع پیچیده ای از متغیرهای مسئله باشد، ارائه راه حل برای  
مسئله کنترل بهینه فوق بسیار پیچیدهتر خواهد شد. لذا ارائه روش های 
جدید حل جهت کاستن از محاسبات پیچیده عددی می تواند مورد  توجه 

 [. 18گسترده طراحان مسیر باشد ] 
( بر اساس تئوری کنترل بهینه، سیستم  2برای حل دستگاه معادلات ) 
 شود.  ( فرض می 3دینامیکی با معادلات دیفرانسیل ) 

 (3 ) 𝑥 ̇ = 𝑓(𝑥 (𝑡), 𝑢⃗ (𝑡), 𝑡) 

فرمان کنترل بوده که   𝑢(𝑡) مؤلفه و  𝑛تابع برداری با   𝑥(𝑡)که در آن 
( در 4صورت معادله )مؤلفه است. تابع معیار نیز به   𝑚یک تابع برداری با  

 نظر گرفته می شود: 

 (4 ) 𝐽 = Φ[𝑥 (𝑡𝑓), 𝑡𝑓] + ∫ 𝐿[𝑥 (𝑡), 𝑢⃗ (𝑡), 𝑡]𝑑𝑡
𝑡𝑓

𝑡0

 

به قیودی  زمان همچنین  در  حالت  متغیرهای  از  توابعی  صورت 
 ( مد نظر قرار خواهد گرفت. 5صورت معادله )نهایی به 

 (5 ) ψ[𝑥 (𝑡𝑓), 𝑡𝑓] = 0 

 شود. ( تعریف می6معادله ) صورتبه سپس تابع همیلتونین 

 (6 ) 𝐻 = 𝐿(𝑥 , 𝑢⃗ , 𝑡) + 𝜆𝑇(𝑡)𝑓(𝑥 , 𝑢⃗ , 𝑡) 

ادامه معادلات شبه حالت   بهصورت  معادله )7( مد نظر قرار  در 
 میگیرند.  

 (7 ) 𝜆 ̇(𝑡) = −(
𝜕𝐻

𝜕𝑥 (𝑡)
)
𝑇

 

 ( است.8از طرفی شرط بهینگی برابر است با معادله )

 (8 ) (
𝜕𝐻

𝜕𝑢⃗ 
)
𝑇

= 0 

m    مؤلفه بردار𝑢⃗ (t)   2شود. حلاز طریق معادله بالا معین می𝑛  
)رابطه   متغیرهای حالت  از   ( و شبه حالت3معادلات دیفرانسیل حاصل 

( به واسطه شرایط  8معادله حاصل از شرط بهینگی )رابطه  m ( و  7)رابطه  
آید. در صورتی که معادلات غیرخطی باشند، به دست  دست می مرزی به 

آوردن حل تحلیلی برای معادلات دیفرانسیل فوق، کاری دشوار است لذا  
 [. 19شود ] صورت عددی حل می معمولًا این معادلات به 
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شود،  یکی از مواردی که در حل مسئله کنترل بهینه در نظر گرفته می
بهینگی   معیار  پژوهش  این  در  است.  بهینگی  تنش معیار  کمترین 

 تشعشعی وارد شده به محموله زیستی در نظر گرفته شده است. 

 كاهش تشعشعات فضایی  بررسی 

فضا،   تشعشعی  محیط  پروتون ی دی خورش تشعشعات  تابش  در  و  ،  ها 
پروتون  شار  موجود است.    تشعشعات کیهانی   به دام افتاده و   ی هاالکترون 

. شوند فضایی محسوب می در تشعشعات    مهم   عنوان عوامل به   و الکترون 
[ استفاده شده و نمودار این دو عامل 02،   12در این بخش، از نتایج مراجع ] 

های ( آورده شده است. قابل ذکر است، شکل 3و    2های ) اثرگذار در شکل 
 [ استخراج شده است.  02،   12( از مراجع ] 3و    2) 

 
  ب ی ش  یبرا   0.5 ، برای ضخامت محافظ  ارتفاع  برحسبنمودار شار پروتون    -2شکل  

 .𝑀𝑒𝑉 [12 ،02] 4بالاتر از   یو انرژ °60 یمدار

Fig. 2. Proton flux diagram by height for shielding thickness 0.5 

for an orbital inclination 60 degree and energy greater than 

4 𝑀𝑒𝑉 [20,21]. 

 

برای 0.5 ارتفاع، برای ضخامت محافظ    برحسبالکترون   شارنمودار نرخ  -3شکل 

 .[02،  12] °60شیب مداری  

Fig. 3. Electron flux diagram by height for shielding thickness 

0.5 for an orbital inclination 60 degree [20,21]. 

 
1. Two Point Boundary Value Problem (TPBVP) 

كنترل بهینه انتقال مداری فضاپیما جرم متغیر  

 تراست كم 

دست آوردن تاریخچه  هکنترل بهینه، بمسئله  در این قسمت هدف از حل  
که این مسئله، یک  زمان است. از آنجایی  برحسب  β(𝑡)  تغییرات زاویه

که زمان کل انتقال مداری را   لازم استاست،  آزادمسئله زمان انتهایی 
لازم برای انجام   β∆و  𝛽0 ، 𝛽𝑓جمله منبه همراه پارامترهای دیگری 

 . دست آوردهاین مانور ب
معادلات  دستگاه  یک  حل  به  فضاپیما  مداری  انتقال  مسئله 

   𝑚0و  (    𝑎0)یا    𝑖0     ،𝑉0 .شودمیتبدیل   1مقدار مرزی دوگانه دیفرانسیل  
عنوان شرایط پایانی در نظر  به   (  𝑎𝑓)یا   𝑖𝑓    ،𝑉𝑓 و شرایط اولیه   عنوانبه 

بر اساس معادله انرژی مدار   𝑎و    𝑉د. شایان ذکر است که  شونگرفته می
 دایروی با هم ارتباط دارند.  

β  هدف محاسبه = β(𝑡)    جهت کاهش تشعشعات کمربندهای
( آورده شده  9معیار بهینگی انتقال مداری فوق در معادله )  است.   ون آلن

رابطه    یاساس بازنویس  بر   (9است. معیار بهینگی ارائه شده در رابطه )
   . [ 01، 02] است  شده حاصل h  به Eمتغیر  از( 1)

(9 ) 𝐽 = ∫𝑆𝑅(ℎ)𝑑𝑡
 

 

 

)  𝑆𝑅(ℎ) تابع معادله  به9در  ارتفاع  (  اساس  بر  زیر    (ℎ)صورت 
 شود.  نوشته می

(10 ) 𝑆𝑅(ℎ) = 𝑘1𝐸1(ℎ) + 𝑘2𝐸2(ℎ) 

(11 )  

𝐸1(ℎ) = −7.4 ∗ 10
−8ℎ3 − 10−7ℎ2+10−3ℎ + 1.062 

(12 )  

𝐸2(ℎ) = 6.1 ∗ 10
−10ℎ3 + 5 ∗ 10−9ℎ2+10−4ℎ + 0.8667 

ی به ترتیب بر اساس  اچندجمله( از برازش تابع  12و    11معادلات )
است. همچنین در دو معادله فوق   آمده  دستبه (  3و    2های )نمودار شکل

 اند.صورت زیر در نظر گرفته شدهضرایب به 

(13 ) 𝑘1 = −10−8 

(14 ) 𝑘2 = 10−7 

 .شودی بیان م( 15در معادله ) یندر ادامه تابع همیلتون

(51 ) 
𝐻 = 𝑆𝑅(ℎ) + 𝜆𝑖 (

2𝑇ℎ sin(𝛽(𝑡))

𝜋𝑚𝑉
)

− 𝜆𝑣 (
𝑇ℎ 𝑐𝑜𝑠(𝛽(𝑡))

𝑚
) − 𝜆𝑚(𝑘) 
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(  8شرط بهینگی )به معادله )و    بهینهاصول کنترل  اده از  با استف
 آید.دست می هزیر ب صورتبهمتغیر کنترل رجوع شود( 

𝑑𝜆𝑖
𝑑𝑡

= −
𝜕𝐻

𝜕𝑖
 (16 ) 

𝑑𝜆𝑣
𝑑𝑡

= −
𝜕𝐻

𝜕𝑉
 (17 ) 

𝑑𝜆𝑚
𝑑𝑡

= −
𝜕𝐻

𝜕𝑚
 (18 ) 

 لذا 

(19 ) 𝑑𝜆𝑖
𝑑𝑡

= 0    

(20 ) 𝑑𝜆𝑣
𝑑𝑡

=
2𝜆𝑖𝑇ℎ. sin(𝛽(𝑡))

𝜋𝑚𝑉2
 

(21 ) 𝑑𝜆𝑚
𝑑𝑡

=
2𝜆𝑖𝑇ℎ si n(𝛽(𝑡))

𝜋𝑚2𝑉
−
𝜆𝑣 𝑇ℎ 𝑐𝑜𝑠(𝛽(𝑡))

𝑚2
 

در ادامه تغییرات همیلتونین نسبت به متغیر کنترلی که برابر صفر  
 . گرددی ماست محاسبه 

𝜕𝐻

𝜕𝛽
= 0 (22 ) 

(23 ) 𝜕𝐻(𝑡)

𝜕𝛽(𝑡)
=
2𝜆𝑖𝑇ℎ 𝑐𝑜𝑠(𝛽)

𝜋𝑚𝑉
+
𝜆𝑣𝑇ℎ 𝑠𝑖𝑛(𝛽)

𝑚
= 0 

  (( 2حرکت )دستگاه معادله )که سمت راست معادلات  از آنجایی
  ( 15)معادله    بنابراین تابع همیلتونین  نیست،صورت صریح تابع زمان  به 

بنابراین تابع همیلتونین در طول  .نخواهد بودصریح تابع زمان    طوربه نیز  
 .مسیر ثابت است

𝐻(𝑡)بر روی مسیر انتقال مداری ثابت است = (24 )  

آنجایی  از  دیگر  طرف  نامشخص  از  مسئله  انتهایی  زمان  که 
می  تابع  است  زمانی  تغییرات  داد  انجام  نتیجه گیری  را  این  توان 

همیلتونین برابر صفر است و مقدار ثابت اشاره شده در معادله ) 24(  
 برابر صفر است. لذا تابع همیلتونین در کل مسیر برابر صفر است. 

𝐻(𝑡) = 0 (25 ) 

تابع هم بودن  ثابت  شرط  از  استفاده  با  قسمت  این  یلتونین    در 

کرده اساسو    استفاده  𝐻(𝑡)آنکه    بر  = 𝐻��  و  0

𝜕𝛽
= توان  می    0

 دست آورد.به ( 23و  15از معادلات )متغیرهای شبه حالت را 

(62 ) 𝜆𝑚 =
𝑆𝑅(ℎ)𝜋 sin(𝛽(𝑡)) 𝑉𝑚 + 2  𝑇ℎ𝜆𝑖

𝜋𝑠𝑖𝑛(𝛽(𝑡))𝑉𝑘𝑚
 

(27 ) 𝜆𝑣 = −
2𝜆𝑖cos (𝛽(𝑡))

𝜋𝑠𝑖𝑛(𝛽(𝑡))𝑉
 

) به زماننسبت    𝜆𝑣  تغییرات
𝑑𝜆𝑣

𝑑𝑡
دست  ( به20بر اساس رابطه )   (

) نسبت به متغیر کنترلی    𝜆𝑣 تغییراتآمد. از طرف دیگر 
𝜕𝜆𝑣

𝜕𝛽
بر اساس  (

𝑑𝛽  تواندست خواهد آمد. لذا می( به27ی رابطه )ریگمشتق

𝑑𝑡
وش ررا به     

 .  دست آوردهزیر ب

 𝑑𝜆𝑣

𝑑𝑡
=

𝜕𝜆𝑣

𝜕𝛽

𝑑𝛽

𝑑𝑡
 (28 ) 

 
𝑑𝛽

𝑑𝑡
=

𝑑𝜆𝑣
𝑑𝑡
𝜕𝜆𝑣
𝜕𝛽

 (29 ) 

𝑑𝛽بنابراین  

𝑑𝑡
برای راهنمایی بیشتر    آید.دست می ه  زیر ب   صورتبه   

 شود.   رجوع 340الی  336[ صفحات 25مرجع ]به 

(30 ) 𝑑𝛽

𝑑𝑡
=
𝑇ℎ 𝑠𝑖𝑛(𝛽(𝑡))

𝑉𝑚
 

𝑑𝛽  لذا

𝑑𝑡
  ( رابطه  اساس  به 30بر  می(  بنابراین  دست  دستگاه آید. 
دیف بازمعادلات  کنترلی  متغیر  به  نسبت  مداری  انتقال  نویسی رانسیل 

 شود. می

(31 ) 

{
  
 

  
 

𝑑𝑖

𝑑𝛽
=
2

𝜋
                      

𝑑𝑉

𝑑𝛽
= −

cos(𝛽(𝑡))  𝑉

sin (𝛽(𝑡))
𝑑𝑚

𝑑𝛽
= −

𝑘 𝑉 𝑚

Th sin (𝛽(𝑡))

 

 در حل   یسازبهینهكاربرد 

شرایط مرزی  ( با 31حال مدنظر است دستگاه معادلات بازنویسی شده )
و ثابت در نظر گرفته شده حل شود. برای حل این دستگاه معادله تنها  

به مشخص شدن   شایان ذکر است که برای حل    است.  𝑡𝑓  و  𝛽0نیاز 
   2n+m( نیاز به حل یک دستگاه معادلات با  2دستگاه معادله در رابطه )

معادله با شرایط مرزی ابتدایی و انتهایی است که بسیار پیچیده خواهد  
تعداد متغیر کنترلی است(. منتها در     mتعداد متغیرهای حالت و  nبود )

روش ارائه شده در این مقاله بر اساس دستگاه معادلات بازنویسی شده 
معادله دیفرانسیل نیاز است.     n( تنها به حل یک دستگاه معادله با  31)

لذا حل دستگاه معادلات فوق بسیار آسان شده است. در مسئله انتقال 
ادلبام معادلات   m=1و     n=3مداری  دستگاه  حل  جهت  لذا  است. 

از الگوریتم  ،    𝑡𝑓 و  𝛽0دیفرانسیل بازنویسی شده فوق و مشخص کردن 
واقع  بهینه در  است.  شده  استفاده  زنبور عسل  استفاده   سازنه یبه سازی 

است که   یاگونه به  𝑡𝑓  و 𝛽0شده در این تحقیق به دنبال یافتن بهترین 
بهینگ )  ارائه  یمعیار  رابطه  این  9شده در  لذا در حل  را کاهش دهد.   )

  بهتر  بیان  ی. برااست  یسازبهینه   یمتغیرها  𝑡𝑓  و  𝛽0سازی  بهینه  مسئله
   شده است.آورده ( 4حل در شکل ) الگوریتم ، بخش این



  
 /24 نژاد ایمان شفیعی  

/

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

 

 .سازروش حل مسئله کنترل بهینه به کمک بهینه وارهطرح -4شکل 

Fig.  4. Scheme of solving the optimal control with optimizer 

help. 

شیب    iتوجه است که  در ادامه شرایط مرزی و ثوابت آورده شده است. قابل 
 نرخ مصرف سوخت است.    kجرم فضاپیما و     mشعاع مداری،    aمداری،  

{
𝑎0 = 7000(𝑘𝑚)
𝑎𝑓 = 42166(𝑘𝑚)

 
{

𝑚0 = 1500(𝑘𝑔)   

𝑘 = 0.0001 (
𝑘𝑔

𝑠
)

 {
𝑖0 = 68°

𝑖𝑓 = 0°
 

 الگوریتم كلونی زنبور عسل سازی و بهینه

بر مبنای  هوش جمعی شاخه    اساس جمعیت است که  بر  از پژوهش  ای 
پرندگان  ی هستند. کلونی مورچه، ازدحام  ده خودسازمان های جمعیتی  مدل 

هایی از این سیستم جمعیتی است. کلونی زنبور  و رفتار حرکتی زنبورها نمونه 
مصنوعی  بهینه   (ABC)1عسل  الگوریتم  رفتار  یک  اساس  بر  سازی 

هوشمندانه جمعیت زنبور عسل است. این الگوریتم برای اولین بار در سال  
 [. 22،   32سازی ارائه شد ] برای بهینه   2005

ر  د   است.   زنبورها   و   غذایی   منابع   شامل   طبیعت   در   زنبورها   کلونی   

نیمی از جمعیت زنبورها، زنبور کارگر و   زنبور عسل، برای اولین بار  الگوریتم 
زنبور   دیگر  غذایی نیمی  منبع  هر  برای  هستند.  یک  جستجوگر  فقط   ،

زنبورعسل کارگر وجود دارد ؛  به عبارت دیگر، تعداد زنبورهای کارگر با تعداد  
منابع غذایی اطراف کندو با هم برابر هستند. زنبور کارگری که اطلاعات  
منبع غذایی آن توسط سایر زنبورها استفاده شود به یک زنبور پیش آهنگ  
تبدیل می شود. لذا در الگوریتم کلونی زنبور عسل، منابع غذایی و کیفیت  
شهد گل ها نقش پاسخ های بهینه را ایفا می کنند.  در ادامه گام های اصلی  

 الگوریتم بیان شده است: 

 مقداردهی اولیه  •

 تکرار سه مرحله زیر تا حصول شرط تعریف شده در الگوریتم.  •

 الف( محل زنبورهای کارگر در منابع غذایی.      

 
1. Artificial Bee Colony (ABC) 

 ب( محل زنبورهای جستجوگر در منابع غذایی.   
 برای جستجو منابع غذایی جدید.  آهنگ ش ی پ ج( ارسال زنبورهای    

زنبورهای   فرستادن  ادامه  اولیه    آهنگشیپدر  غذایی  منابع  به 
 شود. و در ادامه تکرار انجام می ردیگیمصورت 

فرستادن زنبورهای کارگر به منابع غذایی و تعیین کردن مقدار شهد   •
 ها. آن 

جستجوگر  محاسبه  • زنبورهای  توسط  که  منابعی  احتمالی  ارزش  ی 
 شوند. ترجیح داده می 

فرستادن زنبورهای جستجوگر به منابع غذایی جدید و تعیین مقدار   •
 ها. شهد آن 

 ی از منابع رها شده توسط زنبورها. بردار بهره توقف فرآیند   •

زنبورهای   • محلی    آهنگشیپفرستادن  جستجوی  ی برابرای 
طور تصادفی و غلبه بر نقاط بهینه  کشف منابع غذایی جدید به 

 سازی مطلق.ی یک الگوریتم بهینهسازادهیپمحلی و 

 تاکنون خاطر سپردن بهترین منبع غذایی یافت شده به •

 شوند. تا زمانی که الزامات برآورده می  •
ریاضی   صورتبهلذا، مراحل مختلف الگوریتم کلونی زنبور عسل  

 در زیر آورده شده است. 
 ها  ی تصادفی اولیه و ارزیابی آن ها پاسخ تولید   (1

 حرکت زنبورهای استخدام شده  (2

 (32 ) 𝒗𝒊𝒋 = 𝒙𝒊𝒋 + 𝝓𝒊𝒋(𝒙𝒌𝒋 − 𝒙𝒊𝒋) →  𝝓𝒊𝒋 ≥ 𝟎 

 . افتد ی نم هیچ حرکتی اتفاق    ← برابر صفر باشد   𝜙اگر  

𝑣𝑖𝑗  ← برابر یک باشد   𝜙اگر   = 𝑥𝑘𝑗 

ی بالا تواما شامل مقادیر مثبت و منفی باشد، معادله  ϕ  کهیدرحال
بردار سرعت زنبورهای عسل است.    𝑣𝑖𝑗  شود کهزیر نوشته می   صورتبه 

ای عسل  های تکرار و تعداد زنبورهبیانگر تعداد چرخه    j ,iهایاندیس
 کننده یک پاسخ است. هستند. هر زنبور عسل بیان 

(33 ) 𝑣𝑖𝑗 = 𝑥𝑖𝑗 + 𝜙𝑖𝑗(𝑥𝑖𝑗 − 𝑥𝑘𝑗) 

(34 ) 
𝜙𝑖𝑗~(−𝑎 و 𝑎) 

 

 ارسال زنبورهای ناظر  (3

هربه  بهینه  ازای  نقطه  یا  تابع    𝑥𝑖  شهد  با  که  داریم  هزینه  یک 
 شود.داده می نشان  𝑓(𝑥𝑖)هزینه 

(35 ) 

𝑭(𝒙𝒊)

= {

𝟏

𝟏 + 𝒇(𝒙𝒊) 
           𝒇(𝒙𝒊)  ≥ 𝟎

𝟏 + |𝒇(𝒙𝒊) |           𝒇(𝒙𝒊)  < 𝟎

 

مقدار  

 برازندگی 

Optimal  
𝛽0,𝑡f 

Selection 

Integration of a new 

dynamic system 
Calculation of 

state variables 

Optimizer 

Calculation 

of optimality 

criteria Termination 
condition of the 

solution 

Solution 
completion 

yes 

No 
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 ام برابر است با: iاحتمال انتخاب شهد 

(36 ) 𝒑𝒊 ∝ 𝑭(𝒙𝒊) ≥ 𝟎 

(37 ) 𝑝𝑖 =
𝐹(𝑥𝑖)

∑ 𝐹(𝑥𝑘)
𝑛
𝑘=1

 

اگر شهدی وجود دارد که مقدار دفعات عدم پیشرفت آن به   (4
G    برای نقطه کاندید  باشد، آن شهد یا  )پارامتر حد( رسیده 

پاسخ تصادفی جایگزین می با یک   شود و شمارنده بهینگی 
 .گیردمربوط به آن برابر صفر قرار می

صورتی  (5 به  در  الگوریتم  نشوند،  برآورده  خاتمه  شرایط  که 
فرآیند   گرددی م  بر  2ی  مرحله صورت  این  غیر  در  و 
 [.23-   42]   یابدسازی پایان میبهینه

 بندیجمع

از بهینه الگوریتم  نتایج حاصل  سازی فوق در زیر آورده شده است. در 
در نظر گرفته شده است.    500زنبور عسل تعداد زنبورهای عسل برابر  

زنبورهای کل    % 5برابر    آهنگشیپهمچنین ضریب انتخاب زنبورهای  
های بهینه مطلق برای انتقال مداری  است. لذا بر اساس این روش پاسخ

دست آمده برای اندازه  ( نتایج به1جدول ) دست آمده است. در  فوق به
بر اساس روش  متغیر کنترلی در ابتدا و انتهای مسیر آورده شده است.  

شرایط مرزی ارائه شده در بخش این مقاله،   [ و 12ارائه شده در مرجع ]
برابر   به جهت کمترین زمان  انتقال مداری فوق  روز   265.3781زمان 

در مدت زمان    %89/8دست خواهد آمد. لذا نتایج این مقاله افزایش  به
 انتقال مداری را نشان خواهد داد.  

 42166کیلومتری و    7000ی  هاارتفاع( بین  9چنانچه از معادله )
است   مقاله  نظر  مد  مسئله  مرزی  شرایط  که  ی ریگانتگرالکیلومتری 

. دیآی مدست به 848/5×1810شده  بعدی بشود، میزان تشعشع غیربهینه 
کننده انتخاب شده است. حال چنانچه    بعدیب( ضرایب  14و    13)  بیضرا

((  31و    30ی از رابطه )ریگانتگرالدست آمده )بر اساس  پاسخ بهینه به
  958/4×1810بعد شده  در این مقاله مدنظر قرار گیرد، میزان تشعشع بی

. نتیجه فوق نشان از آن دارد که انتقال مداری فوق سبب  دیآی مدست  به
 در میزان دریافت تشعشع شده است.   %12/15کاهش 

 .های انتقال مداریپاسخ  -1جدول 

Table 1. Orbital transfer responses. 

Orbital Translation (day) Angle (deg) 
20.6264  𝛽0(deg) 

123.1856 𝛽𝑓(deg) 

102.5592 ∆𝛽(deg)   

( شکل  بهینه5در  معیار  کاهش  نمودار  شده(  ارائه    است. سازی 
سازی کاهشی بوده ( مشخص است روند بهینه 5چنانچه از شکل شماره )

 حلقه تکرار به همگرایی رسیده است.  35و پس از 
( متغیر  6شکل  مقدار  است.  زمان  برحسب  کنترلی  متغیر  بیانگر   )

لحظه   در  بهینه کنترلی  کمک  به  مداری  انتقال  عسل  شروع  زنبور  ساز 
(، تابع  30گیری از معادله )است. با داشتن مقدار اولیه و انتگرال  °21.99 

آید. چنانچه مشخص است متغیر کنترلی دارای  دست میمتغیر کنترلی به
عملگرهای   توسط  فوق  کنترلی  فرمان  اجرای  و  بوده  پیوسته  رفتاری 

 فضاپیما مقدور است. 
( رفتار متغیر حالت شیب مداری جهت انتقال فضاپیما از شیب  7شکل ) 

دهد. چنانچه مشخص است در حوزه شیب  را نشان می   0° به   68° مداری 

که کمربندهای ون آلن اثر بیشتری دارند، شیب نمودار بیشتر    60° مداری 
است. لذا تغییرات شیب مداری نسبت به زمان بیشتر است و این امر سبب  

 که فضاپیما با سرعت بیشتری از ناحیه کمربند ون آلن خارج شود.   شود می 

 
 .سازبهینههدف  تابعکاهش    نمودار -5 شکل

Fig. 5. Diagram of reducing the optimizer objective function. 

 
 .تاریخچه زمانی متغیر کنترلی برای انتقال مداری -6شکل 

Fig. 6. Time history of control variable for orbital transfer. 



  
 /26 نژاد ایمان شفیعی  

/

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

 
 .مداری برای انتقال مداریمیل تاریخچه زمانی  -7 شکل

Fig. 7. Time history of orbital inclination for orbital transfer. 

حرکت فضاپیما آورده شده است.  ( شعاع مداری  8در شکل ) 

فوق   مداری  انتقال  مدنظر،  معادلات حرکت  اساس  بر  که  آنجا  از 

بیضی  بزرگ  قطر  نیم  است،  دایروی  مدارهای  شعاع    1برحسب  با 

( مشخص است که انتقال  8مداری یکسان است. بر اساس شکل ) 

فضاپیما ابتدا از مدار نهایی به   مداری فوق دارای یک قله است. لذا 

   80000 (km)دور شده و تا ارتفاع بیش از     42166   (km)ارتفاع 

تشعشعات   شد دریافت  خواهد  بهینه سبب  مانور  این  خواهد رفت. 

مسیر کاهش یابد و فضاپیما مجدد به مدار انتهایی مدنظر باز گردد.  

محاسبات   اساس  بر  که  کرد  اشاره  باید  ارتفاع  افزایش  توضیح  در 

  ی کیلومتر   42166کنترل بهینه، جهت هم صفحه شدن در ارتفاع  

صفر درجه(، چنانچه فضاپیما بخواهد در    ی )رسیدن به شیب مدار 

تشعشع کمتر معرض   دفعه شیب    ی میزان  به یک  باید  گیرد،  قرار 

ف   ی مدار  بهینه  مانور  لذا  نکند.  صفر  را  به    وق خود  رسیدن  جهت 

دور شده و سپس   42166ا از ارتفاع انتهایی خود، ابتد   ی شرایط مرز 

به صفر رسانده   ی را کم کرده و در برگشت مدار  ی مدار   ب ی زاویه ش 

است. این موضوع سبب افزایش زمان و به دنبال آن سبب افزایش  

تشعشع که ملاک    ت شود، اما سبب کاهش دریاف مصرف سوخت می 

 .  این مقاله است خواهد شد   ی اصل 

 ( مکانیک  9شکل  در  است.  فضاپیما  مداری  نمودار سرعت   )

مدار و انتقال مداری دایروی، سرعت با شعاع مداری رابطه معکوس  

( دارای رفتار عکس با شکل  9دارد. چنانچه مشخص است شکل ) 

 ( است. 8) 

 
1. Semi Major Axis 

 
 .تاریخچه زمانی شعاع مداری برای انتقال مداری -8 شکل

Fig. 8. Time history of orbital semi major radius for orbital 

transfer. 

 

 .تاریخچه زمانی سرعت مداری برای انتقال مداری -9شکل 

Fig. 9. Time history of orbital velocity for orbital transfer. 

 
 .تاریخچه زمانی تابع همیلتونین برای انتقال مداری -10شکل 

Fig. 10. Time history of Hamilton function for orbital transfer. 
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 ( معادله  تابع  25بر اساس  باید    هامیلتونین (،  انتقال مداری  در طول 
( مشخص است، تابع هملیتونین  10برابر صفر باشد. چنانچه از شکل ) 

دقت   تایید    10- 10با  را  شده  ارائه  حل  صحت  و  است  صفر  برابر 
 کند. می 

 گیرینتیجه

دانش   و  پژوهی صنعت فضایی  آینده  اسناد  به  توجه  و  -زیستبا  فضا 
های استقرار انسان در ماه و مریخ، کشت گیاهان امری مرسوم  مأموریت

توانند برای چرخه حیات از آن  خواهد شد. لذا مسافران فضایی آینده می
جهت حضور انسان در ارتفاعات بالاتر از ایستگاه فضایی  استفاده نمایند.  

فضا   در  مداوم  زمانو حضور  هزینهبرای  و کاهش  های های طولانی 
حتمی   امری  زمین  از  غذایی  مواد  ارسال  فضایی،  سفرهای  اقتصادی 
مانور   یک  طی  بهینه،  مداری  انتقال  پژوهش،  این  در  لذا  بود.  خواهد 

وسیله-پیشرانش به  تنش    کم  کاهش  رویکرد  با  الکتریکی  پیشرانش 
گیاهی ارائه شده است. حل مسائل کنترل   تشعشعی وارد شده به محموله

های مرسوم حساب تغییرات معمولاً با پیچیدگی همراه وشبهینه به ر
است. لذا در این مقاله با استفاده از الگوریتم کلونی زنبور عسل به ارائه  

شده است. در این روش معادلات حرکتی فضاپیما  حل نوینی پرداختهراه
بر اساس متغیر کنترلی بازنویسی شده است. برای حل دستگاه معادلات 
باشد،   مشخص  مسیر  انتهای  و  ابتدا  در  کنترلی  متغیر  چنانچه  جدید 

شود. روش خلاقانه این مقاله،  گیری میدستگاه معادلات حرکتی انتگرال
سازی زنبورعسل با سرعت همگرایی بالا در حل  استفاده از روش بهینه

دستگاه  حل  جهت  به  مداری  انتقال  غیرخطی  بهینه  کنترل  مسئله 
واقع دستگاه معادلات دیفرانیسل حرکتی    معادلات حرکت جدید است. در

ساز زنبور  عنوان یک تابع هزینه برای بهینهجدید استخراج شده خود به
می قرار  مدنظر  بهینهعسل  بهگیرد.  با  عسل  زنبور  آوردن  ساز  دست 

پردازد.  متغیرهای کنترلی در ابتدا و انتهای مسیر، به ارائه پاسخ بهینه می
این مقاله بهینه پاسخ    500زنبور عسل که معادل    500ساز فوق با  در 

مسئله را حل نماید.    10-10تکرار توانسته است با دقت    33اولیه است در  
سازی مد نظر قرار گرفته، مقدار اولیه  قابل ذکر است که متغیرهای بهینه

بهینه   کنترل  انتهایی  𝛽0زاویه  زمان  است.    𝑡𝑓  و  مداری  انتقال  مانور 
در زمان انتقال مداری    % 89/8چنانچه از نتایج مشخص است افزایش  

می مشاهده  مداری  فوق  نمودار شیب  اساس  بر  دیگر  از طرف  و  شود 
عبور   آلن  ون  کمربند  ناحیه  از  سرعت  با  فضاپیما  که  است  مشخص 

کند. همچنین بر اساس  کند و میزان تشعشعات کمتری را دریافت میمی
شود  در شعاع مداری ایجاد میانتقال مداری بهینه فوق، ابتدا یک قله  

که سبب دور شدن فضاپیما از مدار انتهایی خواهد شد. در ادامه مجدداً  
گردد. این مانور بهینه فضاپیما با عبور از قله مسیر به مدار انتهایی باز می

 سبب کاهش دریافت میزان تشعشع کمربند ون آلن خواهد شد.  
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 The prioritization and validation of emerging space technologies involve a 

multi-step, iterative process that necessitates the integration of collective 

intelligence from all stakeholders alongside analytical methods to identify 

requirements. This process begins with identifying specialists with sufficient 

knowledge and experience regarding each technology, extracting and 

evaluating essential data, prioritizing technology options, identifying 

challenging technologies, determining essential acquisition strategies, and 

finally, prioritizing these technologies. This article presents a method to 

identify and prioritize certain space technologies suitable for a satellite's 

electrical power subsystem (EPS). Based on the results, it is possible to 

determine the most effective method to acquire the necessary technology 

through national development or by leveraging existing technologies 

available in the market. The power subsystem components are categorized 

into three groups to evaluate the proposed method: electrical power 

generation sources, energy storage sources, and power electronic circuits. 

The results indicate that among all studied technologies, GaAs solar cells, 

lithium-ion batteries, and electronic circuits constructed with military and 

industrial components should be prioritized for national development. 

Additionally, the proposed method demonstrates that the selected 

technologies are those recently employed in space applications. This 

methodology can also be extended to other subsystems. 
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 علائم و اختصارات 

 𝑘 ها تعداد شاخص

 𝑐̅ ها میانگین کوواریانس های تمامی شاخص 

 𝑣̅ میانگین واریانس هر شاخص 

 𝛼 آلفای کرونباخ 

 λ متوسط عناصر بردار سازگاری 

𝑃𝑖 ام  iامتیاز نهایی شاخص    

𝑟𝑖𝑗 شده عناصر ماتریس تصمیممقادیر نرمال  

𝑤𝑖 ام  i وزن شاخص    

𝑑𝑖𝑗 ام  iامین شاخص برای جایگزین  jمقدار ویژه   

 مقدمه

حوزه   شامل  فضایی  برنامه  چندین  دربرگیرنده  کشور  فضایی  راهبرد 
های مخابراتی، سنجش از دور، ناوبری و اکتشافات فضایی است. ماهواره

ماهواره   یک  به  رسیدن  درخصوص  فضایی  برنامه  دو  مقاله  این  در 
و یک ماهواره سنجشی با دقت بهتر از یک    GEOمخابراتی در مدار  

برنامه  LEOمتر در مدار   این  از  ها مد نظر قرار گرفته است. هر یک 
تعداد زیادی ماهواره ناهید و  نظیر ماهواره  شامل  های مخابراتی سری 

نظر طول    هایماهواره از  متفاوت  با مشخصات  پارس  سنجشی سری 
در خصوص    ریزیبرنامه باشند . از این رو  عمر، مدار، محموله و غیره می 

برخوردار   بالایی  بسیار  اهمیت  از  نیاز،  مورد  تجهیزات  تامین  چگونگی 
باس از  استفاده  )پلاست.  مشابه  بودن  های  یکسان  دلیل  به  تفرم( 

طراحی، ساخت    هایمتفاوت، به کاهش هزینه  هایها در پروژهفناوری
از سوی دیگر عوامل متعددی نظیر دانش   و آزمون منجر خواهد شد. 

ها را به  ای و زمانی و غیره مجریان پروژهها، قیود هزینه فنی، زیرساخت
گیری بر تهیه فناوری بر اساس یکی از دو راهکارِ خرید خارج یا تصمیم

می  وادار  بومی،  تصمیمتوسعه  این  کافی سازند.  پشتوانه  با  باید  گیری 
 علمی صورت پذیرد. 

در علوم مرتبط با فناوری،   1گیری های پشتیبانی از تصمیمسیستم
سیستم بین  در  میانی  جایگاه  اطلعاتی دارای  سیستم  2های  های و 

گیری، سیستم پشتیبانی نیازمند  . در فرآیند تصمیم[1]  باشند می  3هوشمند
.  [2]شود  هایی است که در فرآیند محاسبات، استفاده می معیارها و وزن

در  داده،  تولید  از  حمایت  در  اطلعات  فناوری  توسعه  حاضر،  حال  در 
شرایط مختلف زندگی قابل توجه است. از طریق استفاده از این فناوری  

 
1. Decision Support Systems 
2. Information Systems 

3. Intelligent Systems 
4. Multiple Decision-Making Techniques (MDMT) 

تری نسبت به انتخاب یک موضوع گرفت.  توان تصمیم سریع و دقیق می
های های تکنولوژیکی و توانایی ترکیب روشاین امر به دلیل نوآوری

 .  [3]پذیر است امکان 4گیری چندگانهتصمیم
توان  گیری، این مسائل را می نظر از تنوع مسائل تصمیم صرف 

تصمیم  مسائل  کرد.  تقسیم  دسته  دو  چندهدفه به  که    5گیری 
با درنظر گرفتن منابع محدود یکی از گزینه تصمیم  باید  ها  گیرنده 

گیری چند  کند و دیگری تجزیه وتحلیل مسائل تصمیم را انتخاب  
تصمیم   6معیاره  که  تا  است  کند  طراحی  را  رویکردی  باید  گیرنده 

گزینه،   یک  انتخاب  برای  طبیعتاً  باشد.  داشته  را  کاربرد  بیشترین 
بخش  اغلب  و  ویژگی  چند  بگیریم.  باید  نظر  در  را  متضاد  های 

های انتخابی هستند و  ، مدل 7گیری چند شاخصه های تصمیم مدل 
رتبه  ارزیابی،  مناسب برای  انتخاب  و  بین  بندی  از  گزینه  ترین 

 . [ 4] شوند  ها استفاده می گزینه 

رتبه گزینههر  از  تصمیمبندی  تابع  های  یک  توسط  گیری 
گیری اغلب با های تصمیمشود. از آنجا که گزینهامتیازدهی تعیین می

می مشخص  متناقض  معیار  روشچندین  برای  شوند،  چندمعیاره،  های 
گزینه هستند  این  مناسب  تصمیم[5]ها  وتحلیل  تجزیه  چند .  گیری 
به گستردهمعیاره،  تصمیمطور  مسائل  حل  برای  از  ای  مختلف  گیری 

می استفاده  جایگزین،  ارزیابی  روش  طریق  یافتن  حال،  این  با  شود. 
می تحت مناسب  را  نتایج  وتحلیل تواند  تجزیه  دهد.  قرار  تاثیر 

مرحلهتصمیم چند  فرآیند  یک  معیاره،  چند  شامل  گیری  که  است  ای 
روشمجموعه از  فرآیندهای  ای  رسمی کردن  و  ساختارمندی  برای  ها 
شیوهتصمیم به  است گیری  سازگار  و  شفاف  های  گیریتصمیم  .ای 

افزارهای زیادی را برای  ها و نرمطی سالیان متمادی، روش چندمعیاره،
های زیادی برای حل  رفع مسائل تعریف شده توسعه داده است. روش

ها را بر اساس پارامترهای مختلف مرتب  توان آن مسائل وجود دارد و می
چندمعیاره، روش محاسباتی خود   گیریتصمیم هایکرد. هر یک از روش

گیرند  بندی قرار می های جایگزین در رتبه را دارد که به وسیله آن گزینه 
های ورودی های خاص با دادهاستفاده از روش  توان ادعا کرد که و نمی 

 . [6]یکسان منجر به نتیجه نهایی یکسان خواهد شد 
در این مقاله سعی شده است تا با روش خبرگی نسبت به شناسایی  

الکتریکی  فناوری توان  زیرسیستم  نیاز  مورد  تعریف    هایماهواره های 
شده در برنامه راهبرد فضایی کشور اقدام شود. در ادامه معیارهایی برای  

شوند. در نهایت نیز در  بندی میتعریف و سپس رتبه  هاآن   بندیاولویت
تامین   چگونگی  خارج    هاآنخصوص  خرید  یا  بومی  توسعه  طریق  از 

 سازی شده است. تصمیم

5. Multi Objective Decision Making (MODM) 
6. Multiple Criteria Decision Analysis  (MCDA) 

7. Multi-Attribute Decision Making Models (MADM) 
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 علوم و فناوری فضایی
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 شناسی روش 

تصمیم روش  محبوبدر  معیاری،  چند  روشگیری  مورد  ترین  های 
 گیری عبارتند از:استفاده برای حمایت از یک فرآیند تصمیم

 2بندی چند هدفه سادهروش رتبه  /1روش جمع وزنی  •

 3روش تحلیل سلسله مراتبی  •

 4آل )تاپسیس( حل ایدهبندی بر اساس شباهت به راهروش اولویت •

معایب خود را دارند، بنابراین انتخاب  ها مزایا و  هر یک از این روش
استمناسب دشواری  بسیار  کار  خاص  مساله  یک  برای  روش    .ترین 

گیری، نوع معیارها، های ذکر شده به مسئله تصمیمانتخاب یکی از روش
های روش  گیرنده و ویژگیهای شناختی تصمیماطلعات موجود، توانایی
دارد بستگی  معیاره  تصمیم  .چند  مسائل  گزینهدر  واقعی،  را گیری  ها 

صورت کیفی صورت کمی ارزیابی کرد اما قابلیت ارزیابی به توان به نمی
های فوق، روش جمع وزنی پرکاربردترین و . از بین روش[5]وجود دارد  

گیری چندهدفه است. اساس این  پرتعدادترین روش در مسائل تصمیم
یکایک   کارآمدی  نرخ  دادن  نشان  برای  وزنی  جمع  یافتن  بر  روش 

از آنجا که در این روش فرآیند محاسبات با    [. 7]های موجود است  گزینه
آمده دست  رسد و نتایج تجزیه و تحلیل بهمیترین زمان به نتیجه  سریع

تصمیم فرآیند  به  کمک  برای  لذا  نیز  است،  موثر  و  کارآمد  گیری، 
روش تصمیمپرکاربردترین  در  استفاده  مورد  هدفه های  چند  گیری 

 .  [5]کلسیک بوده و از محبوبیت بسیاری برخوردار است 
باید خاطر نشان ساخت که هدف از مسایل چندهدفه، در چهارچوب 

تعدادی تابع هدف مختلف، با موضوعیت  سازی نویسی ریاضی، بهینه برنامه 
گیری چند معیاره . مدل تصمیم [ 8] های سیستم است  مجموعه محدودیت 

گیرنده مجموعه گیری، تصمیم کند که هنگام تصمیم کلسیک، فرض می 
همه  از  واضحی  تصویر  با  مساله  و  کرده  تعریف  را  معیارها  از  ثابتی 

امتیاز هر  گزینه  محاسبه  با  کار  این  است. سپس  ارائه شده  های موجود 
ای که بیشترین بندی و انتخاب گزینه رود. در ادامه با رتبه گزینه پیش می 

پایان می  به  دارد  اکثر مسائل تصمیم [ 9]   رسد امتیاز را  گیری در دنیای . 
واقعی، پویا هستند به این معنا که تصمیم نهایی تنها در پایان یک فرآیند 

ها و معیارها، ممکن است متفاوت  شود که طی آن گزینه اکتشافی گرفته می 
قادر به درک   گیری چند معیاره باشند. با این حال مدل کلسیک تصمیم 

می فرض  زیرا  نیست،  پویایی  رتبه این  ادامه  از  قبل  که  بندی، کند 
ها را شناسایی های ثابتی از معیارها و گزینه گیرنده باید مجموعه تصمیم 

 
1. Simple Additive Weighting (SAW) 
2. Simple Multi Attribute Rating Technique (SMART) 

3. Analytic Hierarchy Process (AHP) 

4.Technique for Order Preference by Similarity to Ideal Solutions  
(TOPSIS) 

5.  Multi-Objctive Optimization on the Basis of Ratio Analysis      

(MOORA) 

ای بین سه روش پرکاربرد تاپسیس، ( مقایسه 1. در جدول )[ 9] کرده باشد  
 . [ 10،6]  تحلیل سلسله مراتبی و جمع وزنی ارائه شده است  

  8،پرومسه   7، کاپراس   6، ویکور 5موراهای دیگری نیز مانند مالتی روش 
توان انتخاب کرد. ها را بر اساس نوع نتیجه می وجود دارند. روش   9و الکتره

های توان از روش اگر نتیجه با عنوان مقایسه مقادیر مورد نیاز باشد، می 
یا   10مورا، روش جمع وزنی، روش ضرب وزنیتحلیل سلسله مراتبی، مالتی 

تحلیل سلسله مراتبی،  هایهای دیگر استفاده کرد. با استفاده از روش روش 
توان برای رسیدن به هدف  ها می تاپسیس، ویکور، کاپراس و سایر روش

های ارائه شده استفاده گزینه تعریف شده و یافتن بهترین جایگزین از میان  
مبتنی بر مقایسه زوجی و ارزیابی انطباق  الکترا و پرومسه  های روش  .کرد 

 . [ 6، 11- 12] برای هدف مورد نظر هستند  

 .MCDAهای مقایسه روش  -1جدول 

Table 1. MCDA methods comparison. 

Method TOPSIS [6] AHP [6] SAW [10] 

Normalization 

Type 

Vector (square 

root of sum 

normalization) 

Vector (sum 

normalization) 
Vector (sum 

normalization) 

Suitable for 

Selection 

problems, 

ranking 

problems 

Selection 

problems, ranking 

problems 

Selection 

problems, 

ranking 

problems 

Input 

Weighted 

coefficients of 

ideal and non-

ideal options 

Pairwise 

comparison on a 1 

to 9 ratio scale 

Pairwise 

comparison on 

a 1 to 9 ratio 

scale 

Output 

Complete 

ranking with the 

score close to 

the ideal state 

and distance 

from the non-

ideal state. 

Complete ranking 

with scores 

Complete 

ranking with 

scores 

Approach 
Qualitative/Qua

ntitative 
Qualitative Quantitative 

Ranking Scale 0 to 1 0 to 1 

Variable 

depending on 

the type of 

problem 

Best 

Alternative Highest value Highest value Highest value 

Consistency 

Levels No restriction 9 Less than 0.1 

6. Vikor 
7. Complex Proportional Assessment (COPRAS) 

8 .  Preference Ranking Organization Method for the Enrichment of 

Evaluations (PROMETHEE) 
9. Elimination and Choice Translating Reality (ELECTRE) 

10. Weighted Product Method 
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های ترین و پرکاربردترین روش در میان روش روش جمع وزنی، ساده 
1MCDM    به [ 2،  13- 15]است روش،  این  در  وزنی .  معیار؛  هر 

که مجموع وزن تمامی معیارها برابر شود به نحوی تخصیص داده می 
گزینه می هر  شود.  امتیاز یک  لذا  باشد.  مرتبط  معیارها  با همه  تواند 

در این  کارآمدی برای هر گزینه به راحتی قابل محاسبه خواهد بود. 
توسط  کار  این  که  باشد  مشخص  باید  ویژگی  هر  وزن  روش 

مقایسه زوجی در نظر گرفته تصمیم  ماتریس  از  استفاده  با  گیرندگان 
حاصل می  مجموع  از  استفاده  با  کلی  امتیاز  نهایت  در  و  ضرب شود 

 .[ 2]شود  معیارها و وزن هر ویژگی تعیین می
شاخصه را  گیری چندهای تصمیم طور کلی، تمام مسائل مدل به 

ماتریس می  این  از  داد. هر ردیف  ماتریس نشان  به شکل یک  توان 
دهنده یک ویژگی است و دهنده یک جایگزین و هر ستون نشان نشان 

گزینه  کارایی  آن  ویژگی عناصر  برابر  در  ویژگی ها  است.  که ها  هایی 
شوند معمولا متناقض هستند. همچنین گیری انتخاب می برای تصمیم 

ها وزن قائل شد. توان برای آن ها می با توجه به اهمیت نسبی ویژگی 
ویژگی  برای  وزنی  بردار  ماتریس تصمیم با فرض  گیری، ها و عناصر 

های گیری چندشاخصه را با تکنیک های تصمیم مدل  توان مسائل می 
بندی ها را رتبه موجود حل کرد و بهترین جایگزین را انتخاب کرد یا آن 

گیری چندشاخصه کلسیک، اغلب فرض بر های تصمیم در روش   .کرد 
ها، کارایی های مورد استفاده )مانند وزن ویژگی این است که تمام داده 

ها و غیره( قطعی هستند. سپس نمره نهایی یا ها در برابر ویژگی گزینه 
دست گیری چندشاخصه به تصمیم های ها با حل مدل سودمندی گزینه

تصمیممی  مسائل  حل  از  پس  تحلیل آید.  یک  باید  معمولا  گیری، 
حساسیت انجام شود. تحلیل حساسیت این ویژگی را دارد که کمترین 

ها بندی گزینه تغییر در وزن آن نسبت به سایرین، منجر به تغییر در رتبه 
های افزارهای مرتبط با مدل نرم توان در  شود. آنالیز حساسیت را میمی 

تصمیم تصمیم  مسائل  حل  برای  چندشاخصه  به گیری  برد. گیری  کار 
گیری چندشاخصه این است که های تصمیم ترین مسئله در مدل مهم 
ها ناپایدار و قابل تغییر هستند، بنابراین های استفاده شده در آنداده 

گیری طور موثر به تصمیمتواند به تحلیل حساسیت پس از حل مسئله می
گیری چندشاخصه های تصمیمتحلیل حساسیت مدل  .دقیق کمک کند

زمینه در  بحث  مورد  موضوعات  از  تصمیممدل یکی  گیری های 
های اخیر تحقیقات زیادی در مورد آن انجام  چندشاخصه است و در دهه 

 .[ 4]   شده است 

هدف   با  پژوهش  این  در  که  است  روشی  وزنی،  جمع  روش 
فناوری اولویت  الکتریکی  بندی  توان  تامین  زیرسامانه  های 
گرفته  ماهواره  قرار  استفاده  مورد  فضایی کشور،  راهبرد  برنامه  های 

 
1. Multi-Criteria Decision-Making 

ارتقای   برای  معمولا  که  انتخاب شد  دلیل  این  به  روش  این  است. 
توان  تری می همچنین با شرایط ساده شود.  گیری استفاده می تصمیم 

 بندی جهت اخذ تصمیم مناسب دست یافت. به اولویت 

 طرح   سازیپیاده

زیرسیستم توان الکتریکی در هر ماهواره وظیفه تامین انرژی الکتریکی  
مورد نیاز کلیه اجزای ماهواره را طی عمر ماموریت و نیز کلیه مودهای  
تولید   منبع  شامل  غالباً  سیستم  زیر  این  دارد.  عهده  به  آن  عملکردی 

هایی که سازی انرژی )برای تامین انرژی طی زمآن انرژی، منبع ذخیره
را   مصرفی  توان  بیشینه  پشتیبانی  توانایی  یا  و  نبوده  فعال  تولید  منبع 

مبدل انواع  و  ندارد(،  موازی  یا  سری  رگولاتورهای  ولتاژ،  سطوح  های 
مصرف به  توان  توزیع  مدارهای  مجموعه  )سایر کنندهنهایتاً  ها 

 باشد. های ماهواره( میها و محمولهزیرسیستم
اولویت  با زیرسیستم بندی فناوریفرایند شناسایی و  های مرتبط 

( اجرا  1توان الکتریکی مطابق با روند نمای نشان داده شده در شکل )
شده در روند   یمعرف  هایتیفعال  یسازادهیپ  اتیدر ادامه جزئ  شده است. 

 شده است.  حی(، تشر1شکل ) ینما

 هایفناور ییخبرگان و شناسا نییتع
  ستم ی رس ی مرتبط با ز   های ی فناور   یی طرح، شناسا   ی نخست از اجرا   گام 

و    م ی تنظ   یی ها منظور پرسشنامه  ن ی ا  ی . برا باشد ی ماهواره م  ک ی توان 
  ، ی در طراح   ی حوزه که تجربه عمل   ن ی از خبرگان ا   ی تعداد   ار ی در اخت 

اجزا  آزمون  و  داشته   ستم ی رس ی ز   ن ی ا   ی ساخت  قرار را  تا    اند  گرفت 
رو   های ی فناور  معرف   ز به  و  را مشخص  پرکاربرد  ا   ی و  در    ن ی کنند. 

  ی سال کار تخصص   21تا    11نفر خبره با سابقه    5پژوهش از تجربه  
  ی تعداد  ی ک ی توان الکتر   ستم ی رس ی ساخت و آزمون ز   ، ی طراح   نه ی در زم 

اجرا شده در داخل کشور استفاده شده است.   ای ماهواره  ی ها از پروژه 
برا  درخت محصول  که  آنجا  بخش    ستم ی رس ی ز   ن ی ا   ی از  سه  شامل 

توز   ل ی تبد " و    " ی ساز ره ی ذخ " [،  16]   د« ی »تول    باشد، ی م   " ع ی و 
شده،    ی معرف   های بخش   ک ی به تفک   ز ی ن   ستم ی رس ی ز   ن ی ا   ی ها ی فناور 

نت   د ی بر اساس نظر خبرگان مشخص گرد  (  2آن در جدول )   جه ی که 

  " ع ی و توز   ل ی تبد " است که بخش   شایان ذکر داده شده است.   ش ی نما 
مجموعه  عملکردها   ی ک ی الکترون   ی مدارها   از   ی ا شامل  متنوع    ی با 

و ساخته    ی طراح   ی به کمک قطعات   ی ک ی الکترون   ی مدارها   ن ی . ا باشد ی م 
م   شود ی م  ک   ی دارا   توانند ی که  به هم   ی ف ی سطوح  باشند.    ن ی متفاوت 
تکنولوژ   ن ی ا   ی ها ی فناور   ل ی دل  و  نوع  براساس  قطعات    ی بخش 

  ن ی است که در ا   ر ذک به   لازم .  است   شده   ان ی ها ب استفاده شده در آن 
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افزا به   ق ی تحق  داده   ش ي منظور  بر    های اعتبار  خبرگان،  از  شده  اخذ 
مرتبط    ی ها داده   ی برا   ی ب ي ضرا   شان، ي ا   ی و تجرب   ی اساس سوابق علم 

  های و در پردازش   ن یی هر نخبه تع   ی و عموم   ی تخصص   های با حوزه 

گرفته شده    کار از قالب به   ی ا ( نمونه 3استفاده شده است. جدول )   ی آت 
 . دهد ی منظور را نشان م   ن ي ا   ی برا 

 
 .ماهواره یکيتوان الکتر ستمیرسيز هاییفناور بندیتياولو یروندنما -1شکل 

Fig. 1. The prioritizing flowchart for satellite EPS technologies. 

 .های زيرسیستم توان الکتريکیفناوری -2جدول 

Table 2. EPS technologies. 

Section Technology Name 

Energy 

Generation 

Silicon Panel 

Gallium Arsenide Panel 

Panel with Concentrator 

Panel with Reflector 

RTG (Radioisotope Thermoelectric 

Generator) 

Tether 

Energy Storage 

Nickel-Cadmium Battery 

Nickel-Hydrogen Battery 

Lithium-Ion Battery 

Advanced Lithium Battery 

Supercapacitor 

Type of 

Components 

COTS (Commercial Off-The-Shelf) 

MIL (Military-grade) 

Space/RadHard (Radiation-

Hardened for Space) 

Component 

Technology   

Si (Silicon) 

SiC (Silicon Carbide) 

GaN (Gallium Nitride) 

 .قالب شناسايی و ارزيابی افراد خبره -3جدول 

Table 3. Registration form for experts working aera.  

Name 
Specialized 

Fields 

General 

Fields 

Specialized 

Field Score 

General 

Field 

Score 

Expert 2 

Energy 

Conversion and 
Distribution, 

Space Radiation 

All 
subsystem 

components 

1.5 0.75 

 های ارزیابی شاخص 

شاخص طبق جلسات کارشناسی با خبرگان تعیین گرديد    5پژوهش  در اين  
های معرفی  گذاری شاخص اند. از آنجا که تاثیر ( ارائه شده 4که در جدول ) 

شده، در تعیین ارزش هر فناوری متفاوت است لذا بايد برای هر شاخص،  
وزنی در نظر گرفته شود. بر اين اساس روش مقايسه زوجی انتخاب و از  

های  کننده در اين پژوهش خواسته شد تا اهمیت شاخص خبرگان شرکت 
و با تعاريف    9تا    1تعیین شده را با هم مقايسه کنند. برای اين منظور از اعداد  

 ( جدول  در  شده  شاخص 5مشخص  مقايسه  برای  يکديگر  (  به  نسبت  ها 

Start Identify expert members 

in the subsystem 

Extract technological 

indicators in the subsystems 

under review 

Identify evaluation 

methods for problem 

analysis 

Determain technological 

evaluation indicators 

Determine the inconsistency 
rate for each member's 

scoring to adjust the weight 
of individual indicators 

Re-send the questionnaire to 
the experts for re-evaluation of 

identified technologies 

Modification of  

expert scores 

Evaluation 
based on 

Cronbach's 
Alpha  

Weighting  

the evaluation 
indicators 

number of technologies based on reliability data 

Unacceptable- response was given for a large 

Acceptable - proceed and approve  
responses based on confidence in the data 

Determine technology priorities 
using the final scores End  

 Gathering data: pairwise 
comparison made by 

experts 

Send the questionnaire to 
working group members to 

score the evaluation 
indicators 

Prepare a questionnaire 
for members to score 

each indicator  

determine the weight 

of each indicator in the 

evaluation method 

Calculate the final 
technology score 
based on expert 

evaluations 
 

Extracting the 
adjustment amount 

of the expert 
coefficient 

Determining the 
Weighted Score of 

technology 

Determining the 
initial expert 
coefficient 

Determining the 
final weight of the 
experts working 

aera 
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ای از جداول تکمیل شده توسط خبرگان  ( نمونه 6استفاده شده است. جدول ) 
عنوان مثال اگر میزان  باشد. در اين جدول به برای تعیین وزن معیارها می 

شاخص   ماهواره   C1اهمیت  با  همسويی  به  )میزان  نسبت  راهبرد(  های 
  5)هزينه و زمان مورد نیاز با فرض توسعه داخل( برابر عدد  C4 شاخص  

 خواهد بود. 0/ 2برابر    C1نسبت به شاخص     C4باشد، میزان اهمیت شاخص 

 .هاهای ارزيابی فناوری شاخص  -4جدول 

Table 4. Definition of criteria.  

Criteria Definition 
C1 Alignment with strategic satellites 
C2 Technology maturity timeline 
C3 Technical risks in achieving the technology 

C4 
Cost and time required assuming domestic 

development 
C5 Technology spillover to other domains 

 .تعیین اعداد تخصیص داده شده برای معیارها  -5 جدول

Table 5. Scale values for criteria. 

Preferences (Verbal Judgment) Intensity of 

Importance 

Fully preferred or much more important 9 

Strong preference or importance 7 

Moderate preference or importance 5 

Slight preference or importance 3 

Equal preference or importance 1 

 .ها نسبت به يکديگرمقايسه زوجی اهمیت شاخص  -6جدول 

Table 6. Weight of criteria based on comparison matrix.  

Criteria C1 C2 C3 C4 C5 Weight 

(W) 

C1 1 3 0.333 5 0.333 0.170 

C2 0.333 1 0.333 1 0.2 0.072 

C3 3 3 1 3 0.333 0.239 

C4 0.2 1 0.333 1 0.2 0.065 

C5 3 5 3 5 1 0.454 

Total 7.533 13 5 15 2.066 1 

ستون    )در  جدول  از  شاخص6آخر  وزن  میانگین   (W)ها  (  روش  به 
هندسی، محاسبه شده است. اين پارامتر حاصل تقسیم میانگین هندسی  

های هندسی است. پارامتر فوق اعداد هر رديف بر مقدار متوسط میانگین
در آزمون سازگاری و برای ارزيابی امتیازهای دريافت شده از خبرگان 

 
1. Weighted Sum Vector 

 استفاده خواهد شد. 

 آزمون سازگاری
 1هابرای اجرای آزمون سازگاری در گام اول بايد بردار جمع وزنی شاخص 

(WSM) ( محاسبه نمود. 7را مطابق جدول ) 

 .هامحاسبه بردار جمع وزنی شاخص -7جدول 

Table 7. Computing WSM (Weighted Sum Model). 

WSM  W  C5 C4 C3 C2 C1 

0.941 

= 

0.170 

× 

0.33 5 0.33 3 1 

0.363 0.072 0.2 1 0.33 1 0.33 

1.311 0.239 0.33 3 1 3 3 

0.341 0.065 0.2 1 0.33 1 0.2 

2.364 0.454 1 5 3 5 3 

 ( محاسبه نمود.8سازگاری را مطابق جدول )در گام دوم بايد بردار 

 .هامحاسبه بردار جمع وزنی شاخص -8جدول 

Table 8. Consistency index based on WSM. 

Consistency 

Vector (CV) 

= 

W 

/ 

WSM 

5.525 0.170 0.941 

5.066 0.072 0.363 

5.494 0.239 1.311 

5.261 0.065 0.341 

5.205 0.454 2.364 

که   است  سازگاری  بردار  عناصر  متوسط  محاسبه  سوم    λگام 
 (. 1گذاری شده است )رابطه نام

(1 ) 𝜆 =  
5.525 + 5.066 + 5.494 + 5.526 + 5.205

5
=  5.31 

آيد. دست میبه   2در گام چهارم شاخص سازگاری به کمک رابطه  
 سايز ماترس است.   nدر اين رابطه  

شاخص  سازگاری  ( 2) =  
𝜆 − 𝑛

𝑛 − 1
 

خواهد    0775/0دست آمده برای شاخص سازگاری برابر  مقدار به 
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شود. برای این منظور از  محاسبه می  1بود. در گام چهارم نرخ سازگاری 
 کنیم. استفاده می  3رابطه 

نرخ  سازگاری ( 3) =  
شاخص  سازگاری

شاخص  تصادفی 
 

تصادفی،   )  وابستهشاخص  ماتریس  سایز  برای  nبه  و  بوده   )
. بر این اساس مقدار نرخ  [10]باشد  می  12/1برابر با    5ماتریسی با سایز  

است،    1/0محاسبه شده و چون این مقدار کمتر از    065/0سازگاری برابر  
 . [17]باشد های دریافت شده از خبره، قابل اتکا میداده

 هابندی فناوریتعیین امتیاز و اولویت 

پس از مشخص شدن وزن معیارها، نوبت به تعیین امتیاز هر فناوری  
است. برای این منظور جداولی تهیه و در اختیار خبرگان قرار گرفت  

گانه که برای هر فناوری  طور مستقل به معیارهای پنج تا خبرگان به 
در نظر گرفته شده است، امتیازی تخصیص دهند. این امتیازات در  

های لازم منجر به تعیین امتیاز نهایی  ادامه و پس از انجام پردازش 
( قسمتی از یک جدول تکمیل شده  9ها خواهد شد. جدول ) فناوری 

 باشد. می 

 .ها از خبرگانقالب دریافت امتیاز فناوری -9جدول 

Table 9. The template for gathering score of  technologies. 

Expert Technology 

Technology Evaluation Criteria 

Compliance 

in strategic 

satellites 

Duration of 

technology 

implementation 

Application 

of 

technology 

in other 

field 

Acquisition 

cost based on 

domestic 

development 

Technical 

risks 

associated 

with the 

development 

program 

Score 

(0-5) 

Score 

(0-5 ) 

Score 

(0-5) 

Score 

(0 --5) 

Score 

(0--5 ) 

Expert 

1 
Silicon 

Panel 
2 4 3 -1 1 

Expert 

1 GaAs Panel 5 5 2 -2 1 

Expert 

1 
Panel + 

Concentrator 
1 3 1 -4 -2 

Expert 

1 … ... ... ... ... ... 

Expert 

1 GaN 2 3 4 -1 -2 

 

 
1. Consistency Ratio (CR) 

جمع  از  داده پس  صحت  است  لازم  خبرگان  نظرات  های آوری 

آوری شده مورد تأیید قرار گیرد. برای این منظور از آزمون آلفای جمع 

آلفای کرونباخ، معیاری است که برای  بهره خواهیم گرفت.   2کرونباخ

های ها یا آیتم ای از مقیاس مجموعه ارزیابی پایایی یا سازگاری درونی 

برای سنجش میزان   کرونباخآلفای    ضریبشود.  آزمایشی استفاده می 

یا به تعبیر دیگر تعیین میزان ها و  ها، قضاوت تک بعدی بودن نگرش 

شود. این معیار به استفاده می   یکدیگر  بهراستایی نظرات خبرگان  هم 

 شود:کمک رابطه زیر محاسبه می 

(4 ) 𝛼 =
𝑘 × 𝑐̅

𝑣̅ + (𝑘 − 1)𝑐̅
 

فوق،   رابطه  شاخص   kدر  تعداد  تمام   𝒄̅ها،  به  میانگین  به 

به میانگین واریانس هر شاخص   𝒗̅ها و  های بین شاخصکوواریانس 

تعداد شاخص از  تابعی  کرونباخ  آلفای  بنابراین،  دارد.  های یک اشاره 

ها و واریانس امتیاز کل آزمون، میانگین کوواریانس بین جفت شاخص 

تا   صفر  محدوده  در  معیار  این  مقدار  همه   1است.  اگر  است.  متغیر 

هیچ شاخص  یا  همبستگی  )یعنی  باشند  یکدیگر  از  مستقل  کاملً  ها 

کوواریانسی نداشته باشند(، آنگاه مقدار این ضریب برابر عدد صفر است و 

ها، کوواریانس بالایی داشته باشند، با نزدیک شدن تعداد اگر همه شاخص 

به    .شود نزدیک می   1نهایت، مقدار این ضریب به عدد  ها به بی شاخص 

شاخص  باشد،  بالاتر  ضریب  چه  هر  دیگر،  داراعبارت  کوواریانس  ها  ی 

 [.18]   سنجند مشترک بیشتری بوده و احتمالًا همان مفهوم اساسی را می 

داده بر  فوق  رابطه  اعمال  برای  با  خبرگان،  از  دریافتی  های 

ها برای بازنگری  دست آید، دادهبه   7/0کمتر از    𝛼هایی که مقدار  فناوری

 شوند.  به خبرگان بازگردانده می 

پیش  )برمبنای همانطورکه  ساده  وزنی  جمع  شد،  اشاره  نیز  تر 

گیری های تصمیم های مدل میانگین وزنی( یکی از پرکاربردترین روش 

تکینیک  اکثر  مبنای  و  بوده  این روش ساده  است.  های چند شاخصه 

گیری چند شاخصه مانند تحلیل سلسله مراتبی و پرومسه است تصمیم 

گزینه  نهایی  امتیاز  محاسبه  برای  افزایشی  خاصیت  از  بهره که  ها 

کمک رابطه برد. در روش جمع وزنی ساده، امتیاز نهایی هر گزینه به می 

 شود:( محاسبه می5) 

(5 ) 𝑃𝑖 =  ∑ 𝑤𝑖 . 𝑟𝑖𝑗

𝑘

𝑗=1

;              𝑖 = 1.2 … . 𝑚 

2. Cronbach’s Alpha 
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( رابطه  پارامتر  5در   ،)𝒓𝒊𝒋نرمال مقادیر  ماتریس ،  عناصر  شده 
 شوند.  صورت زیر محاسبه می به شاخص ها( و   1تصمیم بوده )بهره 

(6 ) 𝑟𝑖𝑗 =
𝑑𝑖𝑗

𝑑𝑗
𝑀𝑎𝑥 ;  𝑑𝑗

𝑀𝑎𝑥 =
𝑀𝑎𝑥  𝑑𝑖𝑗

1 ≤ 𝑖 ≤ 𝑚
;   𝑗 = 1.2 … . 𝑘 

 ( رابطه  پارامتر  6در   )𝒅𝒊𝒋    ویژه برای   jمقدار  شاخص  امین 
جایگزین    iجایگزین   کارایی  دیگر  عبارت  به  است،  برابر   iام  در  ام 

ها از رابطه شاخص   2منظور تعیین هزینهکند. به ام را بیان می   jشاخص  
 کنیم.( استفاده می7) 

(7 ) 𝑟𝑖𝑗 =
𝑑𝑗

𝑀𝑖𝑛

𝑑𝑖𝑗
;  𝑑𝑗

𝑀𝑖𝑛 =
𝑀𝑎𝑥  𝑑𝑖𝑗

1 ≤ 𝑖 ≤ 𝑚
;   𝑗 = 1.2 … . 𝑘 

ویژگی  شایان که  مواردی  در  است  داشته  ذکر  وجود  کیفی  های 
های دیگر برای تبدیل متغیرهای کیفی به کمی  توان از روش باشد، می

 .[4]استفاده کرد 
(، برای تعیین امتیاز  1اما مطابق با روندنمای ارائه شده در شکل )

 های زیر اجرا شده است. نهایی هر فناوری، گام
فناوری محاسبه می امتیاز موزون هر  نخست  گام  بدین در  شود 

ترتیب که امتیاز داده شده برای هر فناوری برای هر شاخص را در وزن  

ذکر آید. لازم بهدست  آن شاخص ضرب نموده تا امتیاز موزون فناوری به

است که به ازای هر خبره یک امتیاز جداگانه برای هر فناوری حاصل 

کنیم.  خواهد شد. در گام دوم میزان تعدیل ضریب خبره را محاسبه می 

ترتیب که برای تعیین این ضریب کافی است ضریب خبره )جدول  بدین

( در هر حوزه را در بزرگترین مقدار مجموع ضریب خبرگان )در میان  3

های( ضرب و بر مقدار مجموع ضریب خبره آن فناوری، تمام فناوری

دیگر   عبارت  به  کنیم.  متناسبتقسیم  مقایسه  برای  سازی ضرایب 

باشد که طی آن مقدار شوند. گام سوم تعیین وزن نهایی خبره میمی

(  3ضریب تعدیل شده خبره را بر بزرگترین مجموع ضریب خبره )جدول  

کنیم. در گام چهارم برای محاسبه امتیاز نهایی فناوری و بر تقسیم می

فناوری در وزن خبره  امتیاز موزون  است که  اساس وزن خبره، کافی 

ها را در نهایت با هم جمع کنیم. )برای تمام خبرگان( ضرب شده و آن

ها در هر زیرسامانه،  در گام آخر پس از تعیین امتیاز هر یک از فناوری

به کمفناوری مقدار  بزرگترین  از  امتیاز  اساس  بر  مرتب  ها  مقدار  ترین 

ط و پایین تقسیم بندی  شده و در نهایت به سه دسته اولویت بالا، متوس

در  می شده  مشخص  فناوری  دسته  سه  برای  نهایی  نتیجه  شوند. 

 ( ارائه شده است. 5( تا )2های )شکل 

 
1. Profit  

 
 .های بخش تولید توانامتیاز و اولویت فناوری -2شکل 

Fig. 2. Rank of electrical power source technologies.  

 
 .توان های بخش ذخیرهبندی فناوریامتیاز و اولویت -3شکل 

Fig. 3. Rank of electrical power storage technologies. 

 
 .بندی تکنولوژی قطعاتامتیاز و اولویت -4شکل 

Fig. 4. Rank of electronic components technologies. 

2.   Cost  
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 .بندی نوع قطعاتامتیاز و اولویت -5شکل 

Fig. 5. Rank of electronic components type. 

( نیز در  2های مشخص شده در جدول ) فناوری مقایسه کلی تمامی  
 ( نشان داده شده است. 10جدول ) 

 .هاامتیاز و اولویت کلیه فناوری -10جدول 

Table 10. Final score of EPS technologies. 

Technology Name Final Score 
Priority 

Type 

Lithium-Ion Battery 3.66 High 
Silicon Components 3.34 High 
Military Components 3.15 High 

TJ-GaAs Panel 2.98 High 
COTS Components 2.93 High 
Advanced Lithium-

Ion Battery 
2.89 High 

SiC Components 2.50 High 
Rad-Hard 

Components 
2.50 Medium 

Silicon Panel 2.45 Medium 
GaN Components 2.30 Medium 
Nickel-Cadmium 

Battery 
2.14 Medium 

Solar Panel with 

Reflector 
2.06 Medium 

Nickel-Hydrogen 

Battery 
1.56 Medium 

Solar Panel with 

Concentrator 
1.41 Low 

Supercapacitor 1.15 Low 

Tether 0.17 Low 

RTG -0.42 Low 

تولید انرژی الکتریکی،  های بخش  (، در میان فناوری 2مطابق شکل ) 
های گالیم آرسناید سه پیوندی بهره  های خورشیدی که از سلول پنل 
اولویت و مولدهای حرارتی که از رادیوایزوتوپ  می  گیرند، بیشترین 
می به  بهره  انرژی  منبع  برخوردار  عنوان  اولویت  کمترین  از  گیرند 

بندی بر اساس مشخصات  شود که این اولویت هستند. خاطر نشان می 
شده  ماهواره  کشور حاصل  فضایی  راهبرد  برنامه  در  نیاز  مورد  های 

است. این نتیجه نیز برای متخصصین این حوزه دور از انتظار نبود  
های مشابه  با ماموریت  LEOهای موجود در مدار  زیرا غالب ماهواره 

مخابراتی و سنجشی و طول عمر ماموریتی در مرتبه چند سال، از  
به پنل  گیرند. منابع  عنوان منبع تولید توان بهره می های خورشیدی 

RTG   ماموریت در  غالبا  به نیز  خاص  سیاره های  بین  یا  ویژه  ای 
های  گیرند. استفاده از پنل کاوشگرهای خاص مورد استفاده قرار می 

تی  های دارای متمرکز کننده یا منعکس کننده و ح سیلیکانی یا پنل 
شود. به همین ترتیب در ارتباط  تتر نیز در موارد خاص مشاهده می 

های لیتیوم یون بیشترین و  (، باتری 3ساز توان )شکل با منابع ذخیره 
ها کمترین اولویت را دارند. مناسب بودن دانسیته جرمی  سوپر خازن 

و توانی این نوع باتری در مقایسه با سایر منابع و نیز سابقه مناسب  
های اجرا شده در کشور، خود گواه امتیاز بالای  کاربرد آن در پروژه 

باشد. مطابق  ساز می این نوع باتری در مقایسه با سایر منابع ذخیره 
 ( تکنولوژی  4شکل  توسعه  با  اخیرا  هرچند   )GaN    افزایش امکان 

ابعاد مبدل  ها ممکن شده  فرکانس سوئیچینگ و به تبع آن کاهش 
ز قطعات سیلیکانی به دلیل سابقه و تنوع  است اما همچنان استفاده ا 

ها مقبولیت بیشتری دارد. از نظر نوع قطعات، بیشترین امتیاز را  آن 
اند  قطعات نظامی )و تجاری با فاصله اندک( به خود اختصاص داده 

( و در مقابل قطعات مقاوم شده در برابر تشعشع از اولویت  5)شکل  
تواند ناشی از عوامل مختلفی نظیر،  کمی برخوردار هستند که این می 

راه  وجود  نهایتا  و  بالا  هزینه  کم،  دسترسی  تنوع،  کم  عدم  کارهای 
مقاوم  برای  دیگر  برابر  هزینه  در  الکترونیکی  مدارهای  سازی 

قطعات   امروزه  باشد.  فضایی  قابلیت    GaNتشعشعات  دلیل  به 
می پیاده  توجه  مورد  پرسرعت  مدارهای  لیکن  سازی  باشند، 

و غیره می   هایی محدودیت  تنوع، هزینه  از جمله دلایلی  نظیر  تواند 
آن  اولویت  که  داده  باشد  الکترونیکی کاهش  قطعات  میان  در  را  ها 

 است. 

 گیرینتیجه

مقاله این  اولویت   ،در  و  شناسایی  برای  سیستماتیک  روش  بندی یک 
منظور توسعه  های مرتبط با زیرسیستم توان الکتریکی فضاپیماها بهفناور
های  داخل کشور مطرح شده است. این روش بر اساس پردازش داده در 
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دهی  دریافت شده از نخبگان حوزه مشخص شده است. تعریف و وزن
های ارزیابی با کمک روش مقایسه زوجی و نیز پردازش نهایی شاخص

جمع داده روش  اساس  بر  فناوریها  است.  شده  اجرا  مورد وزنی  های 
سازی انرژی و نهایتا، مطالعه به سه دسته منابع تولید انرژی، منابع ذخیره 

اند.  بندی شدهنوع و قطعات مورد استفاده در مدارهای الکترونیکی تقسیم
به  نتایج  اساس  پنلبر  میان  این  در  آمده،  گالیم دست  های خورشیدی 

فناوری میان  در  انرژی،  آرسنایدی،  تولید  منابع  لیتیوم باتری های  های 
سازهای انرژی و قطعات نظامی و تجاری های ذخیره یونی در میان فناوری 

لیکان، در میان قطعات الکترونیک از بالاترین اولویت برخوردار بر پایه سی 
پیاده  قابل  پیشنهادی  روش  از  هستند.  دیگر  بسیاری  برای  سازی 

 . باشد های دیگری از صنایع می های فضایی و یا حوزه زیرسیستم 
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 This paper addresses the semi-analytical modeling and stability 

analysis of coupled slosh-tank dynamics within a multi-body system 

framework using the homotopy perturbation method (HPM). The 

sloshing motion of the liquid inside the tank is represented using an 

equivalent pendulum model, which allows for a more accurate 

depiction of the dynamics involved. Nonlinear equations of motion 

are derived using the Lagrangian approach to account for lateral and 

longitudinal excitations, explicitly focusing on compressive 

oscillations. Our model investigates the influence of critical 

parameters, including viscous damping, amplitude, and excitation 

frequency. These parameters are examined at two specific points, 

one within and one outside the stability regions, to understand their 

effects on the overall system behavior. The study demonstrates that 

viscous damping is particularly significant in moving points from 

unstable to stable regions compared to other principal parameters. 

Simulations are conducted to visualize stability phenomena through 

stability diagrams, phase portraits, and time histories of sloshing 

amplitude. The results obtained using HPM are compared to those 

from the numerical Runge-Kutta method, validating the analytical 

approach. This comparison highlights the effectiveness of HPM in 

accurately capturing the dynamics and stability characteristics of 

coupled slosh-tank systems, offering valuable insights into the 

design and control of such systems. 
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مخزن: حل    - ک پل تلاطم   ک ی   م   د     رخط ی غ     س ز   مدل     دا    پ    ل ی تح  

 مدل آ نگ مع دل       ی تح  

 * میلاد عظیمی

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

 

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1400 ید  21دریافت 
 1400 اسفند  16بازنگری 
 1400 اسفند 18پذیرش 

 1401  فروردین 26انتشار اولین 
 

 های كلیدی:  واژه 

 ترازیابی اولیه  

 های ناوبری سیستم

 پایدار  ة  صفح

 تخمین  

 فیدبک حالت 
 

 
در قالب   ستمیس  یداریپا  لیمخزن و تحل  کوپل تلاطم  کینامید   یلتحلیمه یسازی نمقاله به مدل  نیا

س  یچندجسم  ستمیس  کی است. حرکت  معادل    الیپرداخته  آونگ  مدل  از  استفاده  با  درون مخزن 

قرار    یو طول  یجانب  کاتیحرکت مخزن که در معرض تحر  یرخطیسازی شده است. معادلات غمدل

  ی مدل اثر پارامترها  نیاستخراج شده است. در ا  نی( با استفاده از روش لاگرانژیفشار  ناتگرفته )نوسا

)ممؤ بر تلاطم  تحر  ،ییرایثر  و دامنه  ناح  یازاه ( بکیفرکانس  از  و خارج  در داخل   هیدو مختصات 

  بانجام شده در قال  هایسازیهیمورد مطالعه قرارگرفته است. شب  ستم یرفتار س  لیتحل  یبرا  یداریپا

 یهوموتوپ  یلتحلیمه یبا استفاده از روش ن  الیو دامنه نوسانات س  یفاز   اگرامید  ،یداریپا  ینمودارها

  سه یلزج در مقا  ییرایکوتا ارائه شده است. نشان داده شده است که م-رانگ  یو روش عدد  شنیپرتورب

در   جی. نتاکندیم  داریپا  یبه نواح  کیرا نزد  داریموثر، مختصات واقع در منطقه ناپا  یپارامترها  ریبا سا

درون   الیتلاطم س  کینامید   یرخطیرفتار غ  یبررس   یموثر برا  یکردیرو  ،ایسهیمطالعه مقا  کیقالب  

 خواهد بود. ستمیس یداریموثر بر پا یاثر پارامترها زانیمخازن و م
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 فناوری فضاییعلوم و                                
 2شمارة ، 17دورة ، 1403 سال 

 علائم و اختصارات  

  زاویه انحراف آونگ از محور طولی مخزن 

 C ضریب اتلاف

 Pl طول آونگ از محور طولی مخزن

 PI ممان اینرسی سیستم

 EM جرم جسم صلب سیستم معادل 

 PM جرم آونگ معادل

 y جایی طولیجابه 

 مقدمه

نگرانی  یا ثابت،  های زیادی  مسئله تلاطم مایع در مخازن متحرک 
مهندسی   زمینه  هسته در  عمران،  هوافضا،  طراحان  مکانیک،  ای، 

ای و مخازن دریایی ایجاد کرده است. تلاطم باعث  تانکرهای جاده 
اعمال نیروها و گشتاورهایی بر دیواره مخازن شده که منجر به خرابی  

مسئله تلاطم، نگرانی    1960از اوایل دهه  [  1- 4] ای خواهد شد  سازه 
بر   مایع  سوخت  تلاطم  تأثیر  مطالعه  در  هوافضا  مهندسان  اصلی 

وسیله  پرواز  به عملکرد  جت  نقلیه  زمینه های  و  آورده  های  وجود 
فعالیت  از  به جدیدی  است.  آمده  پدید  پژوهشی  اثر  طوری های  که 

تواند پایداری و عملکرد  متقابل دینامیک تلاطم با سیستم کنترل می 
های تلاطم  از آنجا که مشخصه [  5] حامل مخزن را متأثر از خود سازد  

های تحریک،  سیالات بستگی به فاکتورهایی نظیر دامنه و فرکانس 
های سیال و هندسه مخزن دارد  عمق سیال درون مخزن، مشخصه 

تری بر تلاطم سیالات با توجه به کاربرد آنها از  ، مطالعات عمیق [ 6] 
  1(های دینامیک سیالات محاسباتی منظر سیالاتی )استفاده از تکنیک 

صورت پذیرفته است.    [ 10- 12] ای  و از منظر دینامیک سازه   [ 9-7] 
پیچیده سیال   به واسطه رفتار  رویکرد دینامیک سیالات محاسباتی 
در شرایط میکروگرویتی منجر به نتایج غیرقابل استنادی خواهد شد.  

های معادل جرم  اما رویکردهای مبتنی بر دینامیک سازه مانند مدل 
که پارامترهای  هنگامی   [ 13- 17] تر هستند  و فنر یا آونگ معادل رایج 

انتخاب   درستی  به  فنر  و  جرم  یا  آونگی  سیستم  مانند  معادل  مدل 
شوند، نیروها و گشتاورهای محاسبه شده با تحلیل نمونه واقعی ناشی  
از نیرو و گشتاورهای هیدرودینامیکی ناشی از حرکت سیال یکسان  
هستند. البته تعیین پارامترهای سیستم مکانیکی معادل یک فرایند  

های  است که نیاز به تجهیزات آزمایشگاهی پیشرفته و روش   دشوار 
های مکانیکی معادل به ایده مدل   [ 18] ها دارد  پیشرفته تحلیل داده 

 
1. Computational Fluid Dynamic 

2. Yue 

وزنی نیز توسعه یافته تلاطم سوخت در شرایط بی   سازی مدل واسطه  
 .[19- 20] است  

تحلیل لزوم  تحقیقات،  این  از  ناشی  غیرخطی  دستاوردهای  های 
دینامیک براین، بسیاری از محققان،  کند. علاوهرفتار تلاطم را اثبات می

انعطاف سیال و وصله  کوپل در نظر   صورت به پذیر فضاپیماها را  های 
کرده  تحلیل  را  سیستم  پایداری  و  یوگرفته  مثال،  عنوان  به   2اند. 

ملنیکو روش  از  استفاده  با  را  فضاپیما  آشوبناک  وضعیت    3مانورهای 
داد   قرار  بررسی  بتوان   [21- 22] مورد  که  است  آن  اصلی  چالش 

خصوصا   را  آن  حامل  و  تلاطم  کوپل  خاص   دینامیک  شرایط  در 
سفانه محققان اندکی أبینی و تحلیل کرد. مت )ناپایداری سیستم( پیش
پرداخته  این مسئله  گزینه [23- 24] اند  به  از  یکی  برای .  موجود  های 

گنجاندن   مشکل  این  در  مدل رفع  تلاطم  مکانیکی  معادل  های 
تواند به  . چنین رویکردی می [ 25] های دینامیک چندجسمی است  سیستم 

سازی کرده و برای  خوبی اثرات تلاطم بر رفتار دینامیکی حامل آن را شبیه 
 . اهداف کنترلی، کمک حال طراحان باشد 

نظریه مدرن حرکات غیرخطی، در حقیقت باعث مطالعات بیشتر 
پدیده کشف  پیچیده و  غیرخطی  تلاطم تری  های  شامل  که  شده 

سازه  با  سیال  غیرخطی  تلاطم  تعامل  فارادی،  امواج  های چرخشی، 
حرکات  تلاطم،  انتقالی  حرکات  داخلی،  رزونانس  تأثیر  الاستیک، 

های مایع، امواج متقاطع ای هیدرودینامیکی تلاطم، حرکات پل ضربه 
بعدی است. این یک مسئله دشوار ریاضی برای حل   3های  و رزونانس 

تحلیلی است، چرا که شرط مرزی حرکت، غیرخطی است و موقعیت 
کند. سطح آزاد مایع در مخازن سطح آزاد مایع با گذر زمان تغییر می 

می نیم  گسترده پر  حرکات صفحهتواند طیف  مانند  از حرکات  ای، ای 
بی غیرصفحه  متناوب،  شبه  چرخشی،  را ای،  پاشیدگی  هم  از  و  نظم 

 تجربه کند. 
طورکلی، فشار هیدرودینامیکی مایع در مخازن صلب دارای  به 

مستقیم متناسب با شتاب    طور به دو مؤلفه مجزا هستند. یک مؤلفه  
به  و  با مخزن  مخزن است  از سیال که هم سرعت  وسیله قسمتی 

می  به حرکت  می کند،  به وجود  که  دوم  مؤلفه  و  فشار  آید  عنوان 
می  شناخته  می همرفتی  تجربه  آزاد  در سطح  را  تلاطم  کند.  شود، 

می  را  بسته  مخازن  داخل  در  مایع  حرکات  یک  نمایش  با  توان 
به   معادل  سیستم  از  منظور  زد.  تقریب  معادل  مکانیکی  سیستم 
و   نیروها  با  تحلیلی  سیستم  گشتاورهای  و  نیروها  برابری  معنای 
با   است.  واقعی  حالت  دیوار مخزن در  به  اعمال شده  گشتاورهای 
بررسی صحیح نمایش تلاطم سیستم مکانیکی معادل، مسئله رفتار  

می  دینامیکی  سیستم  راحت کلی  شود.  تواند  بیان  حرکت  تر  برای 

3. Melnikov 



 
 / 44 میلاد عظیمی  

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

های مکانیکی معادل را در فرم  توان مدل ای مایع، می خطی صفحه 
سیستم  سری  جرم یک  ساده  - فنر - های  آونگ  یک  یا  میراکننده 

 تعمیم داد.  
مدل  غیرخطی،  تلاطم  پدیده  مانند  برای  دیگری  معادل  های 

سازی دینامیک تلاطم چرخشی  بعدی یا مرکب برای مدل آونگ سه 
است   شده  داده  توسعه  گراهام [ 26] نیز  را    1.  ساده  آونگ  مدل  یک 

داد   مایع داخل مخزن توسعه  آزاد  نوسانات سطح  دادن  برای نشان 
. همچنین گراهام و همکاران یک مدل شامل یک جسم صلب  [ 27] 

وسیله فنر به دیواره  ای که در عمق معین به ثابت و یک جرم نقطه 
کردند   را مطرح  مدل [ 28] مخزن متصل شده  مدل  .  قالب  در  هایی 

  2های ساده توسط اِوارت ای از آونگ میراکننده یا مجموعه - فنر - جرم 
  [ 31]   4و آبرامسون و همکاران   [ 30]   3آرمسترانگ و همکاران  ، [ 29] 

 مطرح شده است. 
مدل  که  داشت  توجه  نکته  این  به  سیستم باید  های  سازی 

گاها    و  مشکل  مسائل،  این  برای  دقیق  پاسخ  تعیین  و  غیرخطی 
تحلیلی متعددی در تعیین  های تحلیلی و نیمه غیرممکن است. روش 

یکی از    [ 32- 33] های غیرخطی توسعه داده شده است  رفتار سیستم 
بر وجود  های غیرخطی که مبتنی نام برای تحلیل سیستم های به روش 

با   متناسب  و  بوده  معادله  ساختار  در  اغتشاشی  کوچک  پارامترهای 
فیزیک مسئله است، روش پرتوربیشن است. محدودیت این روش در  
وجود و تعیین پارامتر کوچک اغتشاش و توجیه آن با فیزیک مسئله  

پذیری فیزیک مسئله با عدد  وجود این محدودیت )انطباق  [ 34] است 
سازد  بر اغتشاشات را محدود می های مبتنی پرتوربیشن( کاربرد روش 

روش [ 35]  ترتیب  این  به  به .  هوموتوپی  های  روش  مانند  روزتری 
بیشینه  رویکرد  پوینکر 5کمینه - پرتوربیشن،  شده  اصلاح  روش   ،6  ،

و    9، روش بسط پارامتر 8، روش توازن هارمونیک 7روش توازن انرژی 
 توسعه داده شد.    10های هی روش 

عنوان یک روش با دقت بالا  از این میان، هوموتوپی پرتوربیشن به 
های مختلف مهندسی مورد استفاده برای حل مسائل غیرخطی در حوزه

   [36-39]قرار گرفته است 
هدف این مقاله، ایجاد بستری مناسب و توسعه رویکردی با  

سازی  های تحلیلی( برای مدل قابل اطمینان بالا )با استفاده از روش 
رفتار دینامیک غیرخطی تلاطم با دامنه بزرگ در قالب یک مطالعه  

می مقایسه  کوپل  ای  دیفرانسیل  معادلات  منظور،  این  به  باشد. 
کارگیری روش  تلاطم سیال با حرکت مخزن استخراج و پاسخ با به 

 
1. Graham 

2. Ewart 

3. Armstrong 
4. Abramson  

5. Max-Min Approach (MMA) 

6. Modified Lindstedt-Poincare Method (MLPM) 

روش   از  استفاده  است.  شده  استخراج  پرتوربیشن  هوموتوپی 
سیستم  پایداری  تحلیلی  شناسایی  در  پرتوربیشن  هایی  هوموتوپی 

پیچیده  دینامیکی  رفتار  بارگذاری  چندجسمی که  دارند در کنار  ای 
سازی نوسانات فشاری سیال درون مخزن( و حل  دو بخشی )مدل 

و   اصلی  بدیع،  نکات  جمله  از  لزج  میرایی  اثرات  شامل  تحلیلی 
به  مقاله  این  می برجسته  پایداری  شمار  بر  موثر  پارامترهای  رود. 

سیستم در قالب نمودارهای نواحی پایداری، پاسخ زمانی و دیاگرام  
 اند.  فازی مورد ارزیابی قرار گرفته 

 در  که پس از مرور پیشینه،   باشد می  صورتمقاله به این  ساختار 
تلاطم درون مخزن   دینامیک غیرخطی   دوم مدل آونگ معادل   بخش 

بارگذاری  است.های طولی و عرضی  در معرض  سپس   توصیف شده 
 معادلات حرکت توسط تکنیک هوموتوپی پرتوربیشن استخراج  پاسخ 

در قالب   ج ی نتا   سه ی مقا   ها و سازی هی به ارائه شب   سوم شده است. بخش  
و نهایتا  پردازد ی م  4پارامترهای موثر با روش عددی رانگ کوتا مرتبه 

  .است   رسیده   اتمام به  گیری مقاله با ارائه نتیجه 

 ریاضی  سازیمدل

( نمایش  1مدل مکانیکی معادل سیستم درنظرگرفته شده در شکل ) 
بیانگر مخزن   داده شده است. این مدل شامل یک بدنه صلب که 

آونگ  استوانه  یک  شامل  مایع  سوخت  برای  معادل  سیستم  و  ای 
ای که مبین حرکات سیال درون این مخزن  ساده و یک جرم نقطه 

بر  است در نظر گرفته شده است. پارامترهای سیستم معادل مبتنی 
منظور  در نظر گرفته شده است. به   [ 40] روابط ارائه شده در مرجع  

های مدل آونگ معادل،  استخراج مدل تحلیلی و با توجه به ویژگی 
مایع   میزان پرشدگی  % و    75فرضیاتی در نظر گرفته شده است: 
به  مایع  تلاطم  حرکت  فرم  باشد،  صلب  مخزن  صورت  دیوارهای 

)ناشی از    Fای است، شتاب مخزن با توجه به نیروی وارده  صفحه 
پیشران موتور حامل( به حد کافی بزرگ است که نیروهای کشش  

اثر است،  قابل توجهی بر روی حرکت تلاطم مایع بی   طور به سطحی  
پیچ جابه  و  جانبی  کوچک    11جایی  وارده  نیروی  تحت  مخزن  این 
 است. 

در راستای محور    نیروی وارده بر مخزن با زاویه انحراف  
طولی   محور  امتداد  در  نیرو  این  است.  شده  گرفته  نظر  در  طولی 
بزرگ و مؤلفه افقی آن کوچک در نظر گرفته شده است. بنابراین  

7. Energy Balance Method (EBM) 

8. Harmonic Balance Method (HBM) 

9. Parameter Expansion Method (PEM) 
10. He’s Approaches (Variational, Frequency amplitude) 

11. Pitching 
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جابه  معرض  در  جانبی جایی مخزن  پیچ   xهای  زاویه  قرار    و 
 گیرد. می 

 
 .الیس یحاو ایمخزن استوانه یک یزیمدل ف  -1شکل 

Fig. 1. Physical model of a cylindrical tank containing fluid. 

لاگرانژین   روش  از  استفاده  با  معادل  سیستم  حرکت  معادلات 
شود. به این منظور به ارائه روابطی برای انرژی جنبشی و  استخراج می 

جنبشی   انرژی  شد.  خواهد  پرداخته  مکانیکی پتانسیل  معادل  سیستم 
 ست از: ا عبارت

(1 ) 

2 2

2 2

1 1
( ) ( )

2 2

1 1
( )

2 2

E E P P P

E P P

T M x h M x h l

M M y I

  



= − + − +

+ + +

 

به ترتیب جرم جسم صلب سیستم معادل و   PMو    EMکه در آن  
ها تا کف های این جرم به ترتیب مکان   Phو    Ehجرم آونگ معادل،  

از محور   و   Plطول آونگ باشند.مخزن می  انحراف آونگ  زاویه 
ممان اینرسی سیستم معادل   PIجایی طولی،  جابه  yطولی مخزن،  

دلیل انحراف ه شود، ب( مشاهده می 1باشند. همانگونه که در معادله ) می 
راستای نیروی وارده بر مخزن و اعمال نیرو در دو جهت طولی و جانبی 

جای های جابه لفه ؤ به مخزن، در رابطه انرژی جنبشی این سیستم، م
خورد. برای انرژی پتانسیل ای پیچ به چشم می جانبی و سرعت زاویه
 سیستم معادل داریم: 

(2 ) 
( )( )

( )( ) ( )( )

c

c c

E E

P P P

U M g y h

M g y h l



 

= +

+ + −
 

 
1. Mathieu 

به ترتیب مبین  s(.)و    c(.)سازی معادلات  منظور روانکه در آن به
cos(.)   وsin(.) این  می برای  اتلاف  باشند.  برای  عبارتی  سیستم، 

 صورت زیر در نظر گرفته شده است: به 

(3 ) 21

2
W C = 

باشد. با استفاده از معادله لاگرانژ و جایگذاری  ضریب اتلاف می   Cکه  
 ( در آن داریم:  3( تا )1معادلات )

(4 ) ( )
Wd

dt



  

 
− = −

  
 

Tکه در آن   U= توان  همچنین تحریک ناشی از تلاطم را می.  −
 زیر نمایش داد: صورتبه 

(5 ) ( ) x

d
F

dt x x

 
− = −

 
 

 (، داریم:4( در معادله )3( تا )1با جایگذاری عبارات )

(6 ) ( ) ( )
1

s 0P P P Pl x h M l C g   
−

+ − + + = 

عبارت  گرفتن  درنظر  و  نیوتون  دوم  قانون  از  استفاده  با 

0 1 c( )dF F F t= عنوان تحریک خارجی وارد بر سیستم، که در به   +
بر مخزن،  ؤم  0Fآن   نیروی وارده  لفه  ؤدامنه تحریک م  1Fلفه ثابت 

 داریم: باشد، فرکانس تحریک می  dهارمونیک و 

( )

( )

( )

( )

( )

( )
0 1

0 0 c c c( )

0 0 c( )

0 0 s c( )

T d

T d

T d

M g t

M x F s F s t

J Hs H t

  

  

   

     
      

= +      
            

 

(7 ) 

باشد.  ممان اینرسی کل مخزن می   TJجرم کل سیستم و   TMکه در آن 
باید به این نکته توجه داشت که با در نظر گرفتن نوسانات کوچک برای  

توان از جمله اول بسط تیلور برای توابع مثلثاتی استفاده  سطح آزاد سیال می 
می  بزرگ،  نوسانات  فرض  با  اما  برای  کرد،  را  بسط  اول  جمله  دو  توان 

گرفتن  مدل  درنظر  با  گرفت.  درنظر  تلاطم  غیرخطی ضعیف  رفتار  سازی 
(  6، رابطه ) [ 41] ارتعاشات اجباری برای سیستم فوق و لحاظ رفتار غیرخطی  

اما با ترم غیرخطی مرتبه سوم، یک ترم    1توان شبیه به معادله متیو را می 
0.5میرایی خطی و تابع تحریک خارجی با تغییر متغیر  d t =  صورت به  

 زیر بازنویسی کرد:  

(8 ) 

( )
( ) ( )

( ) ( ) ( ) 

3

0 12 2

0 1

4
2 c 2

4
s s c 2

d P P d T P

d P

cC
F F n

M l M l

M F F
l




    
 

  


 
+ + + + 

 

= +
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آن   در  غیرخطی   nکه  وشدت  رابطه  d/بودن  d  =  ،

0.5 d   = ،20.25 d   =  سازی معادله باشند. برای ساده را می
 شود:صورت زیر تعریف می بعدی به فوق پارامترهای بی 

(9 ) 

, ( )0

2

4
s

d P

F
C M

l



= , 

( )1

3

4
s

d P

F
C M

l



=

2

d P P

C
C

M l





= , ( )1

2

2 c

d T P

F

M l





= , 

1P

T T

Hh
M

J M

 
= − 
 

 

 شود:  زیر بازنویسی می   صورت به (  8(، معادله ) 9کارگیری معادله ) با به 

(10 ) 
( )( )( )

( )

3

1

2 3

2 2 c 2

c 2

C C n

C C

     



+ + + +

= +
 

مبین یک   ضریب میرایی ناشی از ویسکوزیته سیال و    Cکه در آن  
 باشند. مقدار کوچک می

( با استفاده از روش  10در این بخش به استخراج پاسخ معادله ) 
می  پرداخته  پرتوربیشن  همان هوموتوپی  اشاره  شود.  پیشتر  که  طور 

پرتوربیشن و روش  شد، هم  های  هوموتوپی محدودیت افزایی روش 
سازی این روش، معادله  منظور پیاده روش رایج پرتوربیشن را ندارد. به 

بگیرید    صورت به دیفرانسیل و شرایط مرزی سیستم را   زیر در نظر 
 [44-41 ] : 

(11 ) ( ) ( ) 0,D u f r r− =   

(12 ) ( , / ) 0,B u u n r  =   

)عملگر مرزی،  Bعملگر دیفرانسیلی اصلی،   Dکه )f r    تابع تحلیلی
)مرز دامنه پاسخ    معین و )  است. عملگرD  صورت  تواند به می

، تقسیم  Nو غیرخطی/ پارامترهای مزاحم   Lکلی به دو قسمت خطی 
 صورت زیر بازنویسی کرد: توان به( را می 11شود. بنابراین رابطه )

(13 ) ( ) ( ) ( ) 0,L u N u f r r+ − =   

)ایجاد هوموتوپی(  این روش  اعمال  )  با  , ) : [0,1]v r R  → 
 کند، داریم: می  که رابطه زیر را ارضا

(14 ) 
0

0 0

( , ) (1 )[ ( ) ( )] [ ( ) ( )]

( ) ( ) ( ) [ ( ) ( )]

0

H v L v L u D v f r

L v L u L u N v f r

  

 

= − − + −

= − + + −

=

 

تقریب اولیه از پاسخ معادله   0uپارامتر هوموتوپی و    [0,1]که در آن  
 ( داریم:14از معادله )کند.  ( است، که شرایط مرزی را ارضاء می 11) 

(15 ) 0( ,0) ( ) ( ) 0H v L v L u= − =  

(16 ) ( ,1) ( ) ( ) 0H v D v f r= − =  

0از صفر به یک منجر به حرکت مقدار  فرایند تغییر ( )u r    به
)مقدار دقیق آن  )u r شود. عبارات  می

0( ) ( )L v L u−  و( ) ( )D v f r− 
عنوان یک  به   شوند. در این مقاله از پارامتر  هوموتوپیک نامیده می

استفاده شده است و فرض می  را  14شود که معادله )پارامتر کوچک   )
 نوشت:  صورت یک سری توانی از  توان به می

(17 ) 2

0 1 2 ...v v v v = + + +  

فرض   1با  =  ( معادله  برای  تقریبی  زیر   صورتبه(  17پاسخ 
 شود: درنظر گرفته می

(18 ) ( ) 0 1 2lim ...u v v v v= = + + +  

( همگرایی  18سری  میزان  هرچند  همگراست.  موارد  اغلب  در   )
)مشتق دومو شرایط    Dبستگی به عامل )N v   نسبت بهv    دارد )نُرم

( )1 /L N v−      باشد، در این صورت سری همگرا ست(    1باید کمتر از

( پرداخته  11. اکنون به تعمیم این روش برای استخراج پاسخ رابطه )[45]
ابتدا معادله ) با فرض10خواهد شد.   )2

1C =    تفکیک به دو بخش 
 شود: می

2( )L    = +  

( )

( ) ( )

2 3

3

2 3

( ) 2 c

2 c 2 c

d

d d

N n t

n t C C C t

    

   

= + +

+ − −
 

(19 )  

 :[46] هوموتوپی داریم استفاده از تعریف با 

(20 ) ( , ) ( ) ( ) 0; [0,1]H L N     = + =   

(، پاسخ 19با توجه به بخش اول )معادله دیفرانسیل خطی( معادله )
 شود: زیر فرض می صورتبه عمومی 

(21 ) i t i tAe Ae  −= +  

گیری  های دلخواه انتگرال ثابت   Aو مزدوج مختلط آن   Aکه در آن 
 ( معادله  در  20هستند.  1که  صورتی (  به   = معادله  باشد،  صورت 

شد.   خواهد  تبدیل  متیو  دلخواه  غیرخطی  پارامتر  پاسخ  برای   ،
)جستجو کرد تا تابع های توان در ترم ( را می 20معادله )  )t    به
( , )t    ( معادله  صورت،  این  در  شود.  می 20تبدیل  را  توان  ( 

 صورت زیر نمایش داد: به 

( )0

1 2

4 c

d T P

F
C

M l




=
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(22 ) 

( )( )


2
2

2

2 3

2 3

( , ) ( ) ( , )

(2 2 c( )) ( , )

2 c ( , )

c( ) 0

d

d

d

d
H t

dt

d
C t t

dt

n n t t

C C t



    

    

    



= + +

 + +

+ −

− =

 

 ( تابع هوموتوپی  است که  معادله  22قابل ذکر  دقیقا  همان   )
)( است، به جز برای  20)  , )t     که شامل پارامتر هوموتوپی  

یک  می  دیفرانسیل،  معادله  داخل  در  پارامتر  این  معرفی  باشد. 
متوالی   تکرارهای  بین  تناوبی  قسمت  مجدد  توزیع  برای  رویکرد 
را   پاسخ مورد نظر  یافتن  احتمال  بنابراین،  است؛  روش هوموتوپی 

می  مقدار  افزایش  اگر  تابع    دهد.  کند،  میل  یک  به  صفر  از 
( , )t     0از ( )t    به( )t    میل خواهد کرد. بسط تابع( , )t   

سری به  کوچک صورت  پارامترهای  برحسب  توانی    های 
 صورت زیر است: به 
(23 ) 0 1( , ) ( , ) ( , ) ...t t t     = + +  

( و نوشتن آن  22با جایگذاری این عبارت در معادله هوموتوپی )
 ، خواهیم داشت: در سری توانی 

(24 ) 0 2

0 0: 0   + =  

(25 ) 
( )

( )( ) ( )

1 2

1 1 0 0

2 3

0 2 3

: 2 2 c

2 c c

d

d d

C t

n n t C C t

      

    

+ = − −

− + + +
 

( معادله  ب25که  اولیه ه(  پاسخ  0وسیله  ( ) ( )i t i tA e A e    −= + 

می فرکانس ارضاء  برای  ترم   dهایشود.  در  دلخواه،  سکولار  های 

لذا فرم کنونی معادله   که باید حذف شوند.  معادلات ایجاد خواهند شد

( مفید واقع شود. به این 22تواند برای استخراج پاسخ معادله )( نمی23)

با در نظر گرفتن23ترتیب معادله ) این منظور  به  باید اصلاح گردد.   )

t =  :خواهیم داشت 

(26 ) dA dA

dt d



= ,          

2 2
2

2 2

d A d A

dt d



=  

 شود:  صورت زیر استخراج می بنابراین فرم جدید پاسخ اولیه به 

(27 ) 
0 0 0( ) ( ) ( ) ( )A u t A u t  = +  

 که در آن:

(28 ) 
0

i tu e =   0

i tu e −=  

 شود: بازنویسی می (29معادله ) صورتبه ( 22در نتیجه، معادله )

(29 ) ( )( )

( )

2
2

2

2 3

2 3

( ) ( , , ) (2 2 c( ))

( , , ) 2 c ( , , )

c

d

d

d

d d
t C t

dtdt

t n n t t

C C t

      

        



+ + +

+ + =


+

 

)تابع تبدیل شده   , , )t      به راحتی از متغیرهای جداسازی شده
 شود:صورت زیر انتخاب می به 

(30 ) ( , , ) ( ) ( , ) ( ) ( , )t p A u t A u t     = + 

تابع   )و  , )u t   می سریرا  برحسب  پارامتر توان  توانی  های 
 زیر نوشت:  صورتبه  کوچک 

(31 ) 2

0 1 2( , ) ( ) ( ) ( ) ...u t u t u t u t  = + + + 

 ( خواهیم داشت: 30( در معادله )31با جایگذاری معادله )

 (32 ) 
2

0 1 2

2

0 1 2

( , , ) ( )( ( ) ( ) ( ) ...) . .

( , ) ( , ) ( , ) ...

t A u t u t u t C C

t t t

     
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= + + + +

= + + +
 

مبین مزدوج مختلط است. قابل ذکر است که مشتق    C.Cکه در آن  
( , , )t    نسبت بهt  شودزیر استخراج می  صورتبه : 

(33 ) 
( , , ) [ ( ) ( , ) . ]

( ) ( , ) ( , ) ( ) . .

d d
t A u t C C

dt dt

A u t u t A C C

    

    

= +

= + +

 

(34 ) 

2

2

2

( , , ) ( ) ( , ) 2 ( ) ( , )

( , ) ( ) .

d
t A u t A u t

dt

u t A C C

       

  

= + +

 +

 

( در  30معادله )  یگذاریبا جا  باشد.می   مشتق نسبت به (  ‘که در آن )
 ( خواهیم داشت: 34( و )33( و استفاده از معادلات )29)

 (35 ) 

( ) ( ( )

( ) ) ( )

( )( )

2

3 2 3 2

2 3

2 2 2 c

2 c

c . . 0

d

d

d

A u u uA C uA u t

nu t nu A A u

C C t C C

   
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 

+ + + + +
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  سری توانی از   صورتبه (  35(، معادله )30معادله )  تکمیلبرای  
 شود: نوشته می

(36 ) 0 2 2

0 0 0 0: ( ) ( ) 0A u u A u u  + + + =  
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( و پاسخ  28وسیله معادله ) ( به 36شایان ذکر است که معادله ) 
( تأئید شد، ارضاء  27طورکه در رابطه ) ( همان 29مرتبه صفر معادله ) 

 داریم: (  37( در معادله ) 28شود. با جایگذاری معادله ) می 
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فرض 2با  ( )

10.5 ( )
id

A d e
=  (  آن در  توابع    2dو    1dکه 
( و جداسازی 38و صفر قرار دادن ترم سکولار معادله )حقیقی هستند(  

 بخش حقیقی از موهومی داریم:

(39 ) 2

1 1 2 1

1
( ) ( ), ( ) ( )

8
d C d d nd    = − =  

( استخراج کرد. 39توان از حل معادله ) را می  2dو    1dمقادیر  
 داریم: Aبنابراین برای  

(40 ) 2
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C t
A d e nd t d

−
= +  

 0uهای  ( پاسخ38( و معادله )28به این ترتیب، باتوجه به معادله )
 زیر استخراج خواهند شد:  صورتبه  1uو 
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0با توجه به رابطه   1( , , ) ( )( ...)t p A u u   = + و با قراردادن    +
1  :(43)معادله  خواهیم داشت =

 
1. Floquet Theory 
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 های كامپیوتری و تحلیل نتایجسازیشبیه

ارائه شبیه  به  بخش  این  استوانهسازیدر  ای  های تلاطم درون مخزن 
ثر بر این رفتار ؤصلب با مدل آونگ معادل برای پارامترهای مختلف م

پرداخته شده    RK4و    HPMای بین روش  در قالب یک مطالعه مقایسه 
های پایداری، دیاگرام است. پارامترهای در نظر گرفته شده برای تحلیل 

عبارتند  دوشاخگی  و  ارتعاشات  )220از:   فازی،  )TM kg=  ،
0.6 ( )Pl m=  ،0(deg) =  ،0 215( )F N= ،1 17 ( )F N=  ،

1.82( / sec)d rad = .  
رسم   1توان با استفاده از تئوری فلوکهنمودارهای پایداری را می

. نواحی پایدار )هاشور خورده( و ناپایدار )هاشور نخورده( سیستم [47]کرد  
بر اساس اثرات میرایی )لزجت( سیال درون مخزن و فرکانس تحریک  

( نشان داده شده است. ضرایب  3و    2های )خارجی به ترتیب در شکل

سیال )میرایی  )0,0.2C همان  = است.  شده  گرفته  طورکه  درنظر 
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نواحی می مساحت  لزج،  میرایی  میزان  افزایش  با  کرد  مشاهده  توان 
از  ناپایدار کاهش یافته است. در سیستم به دور  باید پاسخ  های واقعی 

نواحی ناپایدار باشد چراکه با قرار گرفتن پارامترهای سیستم در نواحی  
 ناپایدار، امکان وقوع رزونانس پارامتریک خواهد بود.  

 

 
  .لزج الیس ییرا ی مختلف م بیبرحسب ضرا  یدارینمودار پا -2شکل 

Fig. 2. Stability in terms of different viscous damping coefficients. 

( نشان داده شده است، با توجه به تعریف  3طورکه در شکل )همان
به  مخزن  بر  وارده  0صورت  نیروی  1 c( )dF F F t= کاهش  + با   ،

وارده بر مخزن  لفه دوم تحریک خارجی، مقدار نیروی  ؤدر م  dفرکانس  
تر  افزایش خواهد یافت که در مقایسه با بخش اول تابع تحریک کوچک 

به فرکانس تحریک، بخش اول    مستقیما   1Cاست. از طرف دیگر پارامتر  
فرکانس   کاهش  با  دارد.  بستگی  تحریک  اعمال  زاویه  و  تحریک  تابع 

افزایش یافته که منجر به کاهش مساحت نواحی پایدار    1Cتحریک، مقدار  
 و افزایش ناپایداری در سطح آزاد سیال خواهد شد. 

پایداری   روی  بر  انتخابی  پارامترهای  تأثیر  عمیق  درک  منظور  به 
1که  طوری صورت انتخابی به نقطه به   2حرکت تلاطم،   1C 0.7و    = =  

1عنوان مختصات اول و  به  4.5C 0.7و    = عنوان مختصات دوم  به   =
 ( شکل  مطالعه  2در  برای  پایدار  و  ناپایدار  وضعیت  نمایانگر  ترتیب  به   )

انتخاب شده است. نتایج برای مختصات اول که    های حرکتی  ویژگی 
در ناحیه ناپایدار قرار دارد در قالب نمودارهای پاسخ زمانی و دیاگرام فازی  

 .( برای ضرایب میرایی مختلف نشان داده شده است 5و )  ( 4های ) در شکل 

کارگیری دو روش ه از مقایسه نتایج در دو نقطه انتخاب شده با ب 
HPM    وRK4 می غیاب  ،  در  اول  نقطه  در  سیستم  که  دریافت  توان 

 
1. Pal’s phase plots 

ناپایدار  ناحیه  وارد  به سرعت  بوده و حرکت تلاطم  واگرا  لزج،  میرایی 
حضور  ها در  سازیب( که شبیه-4الف((. در شکل )-4شده است )شکل )

دهد، دامنه تلاطم وارد ناحیه پایدار شده است. در  میرایی لزج را نمایش می 
( مشابه نمودارهای  6( و ) 5های ) های فازی نشان داده شده در شکل دیاگرام 

، محدود )پایداری(  [ 48] های خطی و غیرخطی است برای پاسخ   1فازی پال 
و نامحدود بودن )ناپایداری( حرکت نوسانی تلاطم سیستم در نقطه اول در  

 حضور و غیاب میرایی لزج نشان داده شده است. 

 

 
  .های مختلف تحریکفرکانس برحسب  یدارینمودار پا -3شکل 

Fig. 3. Stability in terms of different excitation frequencies. 

 

 
1در مختصات اول ) پاسخ زمانی   - 4  شکل  1C 0.7و = 0C( الف( = 0.2Cب(    = =. 

Fig. 4. Time response of   in the first Point ( 0.7 = , 1 1C = ), 

a) 1 0C =  b) 0.2C = . 

(b 

(a 

(b 

(a 

(b 

(a 
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1) دیاگرام فازی در مختصات اول    - 5شکل   1C 0.7و    = 0C  و(  = الف(  ،  =

HPM  )بRK4 . 

Fig.  5. Phase diagram in the first point ) 0.7 = 1  و   1C =  ( , 0C = , 

a) HPM b) RK4. 

 

 
1)دیاگرام فازی در مختصات اول  -6شکل  1C 0.7و  = 0C( و = الف(  ، =

HPM  )بRK4 . 

Fig. 6. Phase diagram in the first point  ) 0.7 = 1  و   1C =  ( , 0C = , 

a)  HPM  b) RK4 . 

، 

 
1در مختصات دوم )   پاسخ زمانی   -7شکل   4.5C 0.7و    = 0C( الف(  = = 

0.2Cب(   =. 

Fig. 7. Time response of  in the second point ( 0.7 =  , 

1 4.5C = ),  a) 0C = , b) 0.2C = . 

 

 
1دیاگرام فازی در مختصات دوم ) -8شکل  4.5C 0.7و  = 0C( و = =  ،

 .RK4ب(  HPMالف( 

Fig. 8. Phase diagram in the second point ( 0.7 =   , 1 4.5C = ), 

a) HPM b) RK4 . 

(a 

(b 

(b 

(a 

(a 

(b 

(a 

(b 
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( 7های ) طور که در شکلاول، همانمانند نقطه  برای نقطه دوم نیز به 
 ( میرایی  9تا  مقادیر  حضور  در  است  شده  داده  نشان   )0C و   =

0.2C ، به ترتیب دامنه حرکت ثابت و کاهش یافته است. هرچند =
نمی  میرایی  به وجود  ببرد. تواند  بین  از  را  دامنه  رشد  کامل  صورت 

های حرکت در نقطه اول، در نقطه دوم حرکات تلاطم متفاوت از پاسخ 
باشد و دامنه حرکات در حالتی که ضریب میرایی برابر صفر پایدار می 

باشد و در صورت هارمونیک و متناوب میدر نظر گرفته شده است، به 
که  است  ذکر  قابل  همگراست.  تلاطم  حرکت  دامنه  میرایی  حضور 

های بزرگ در مقایسه های انجام شده، متناسب با دامنه تلاطم تحلیل 
 باشند. با ابعاد مخزن می

 

 
1دیاگرام فازی در مختصات دوم )  -9شکل   4.5C 0.7و    = 0.2C( و  = ، الف(  =

HPM  )بRK4 . 

Fig. 9. Phase diagram in the second point ( 1 4.5C = , 0.7 = ), 

0.2C = , a) HPM  b) RK4 . 

 گیرینتیجه

ای که در مخزن استوانه  -در این مقاله به تحلیل دینامیک کوپل تلاطم
بارگذاری شد.  معرض  پرداخته  است  گرفته  قرار  طولی  و  عرضی  های 

، میرایی خطی  معادلات حرکت با لحاظ پارامتر غیرخطی مرتبه سوم  
و مدل آونگ معادل استخراج و با استفاده از روش هوموتوپی پرتوربیشن 

کوتای مرتبه چهار حل شد. برای بررسی پایداری سیستم -و روش رانگ
تئوری فلوکه استفاده و اثر میرایی و فرکانس تحریک بر تلاطم درون  از  

ها بیانگر اثرات میرایی تلاطم بر روی نواحی  مخزن بررسی شد. تحلیل 
در  تلاطم  میرایی  ضریب  افزایش  با  که  صورت  این  به  بوده،  پایدار 
سیستم، مساحت نواحی پایدار افزایش یافته )قادر به حذف کامل نواحی  

یابد. همچنین با انتخاب دو  باشد( و دامنه تلاطم کاهش میناپایدار نمی
پارامتر  افزایش  با  که  شد  داده  نشان  ناپایدار  و  پایدار  نواحی  در  نقطه 
میرایی، نقطه واقع در ناحیه پایدار نزدیک به مرزهای پایدار شده و دامنه  

کند. این تحلیل قابل تعمیم تلاطم را کاهش و از تشدید جلوگیری می
دلیل اساسی برای استفاده از تجهیزات مکانیکی جهت کاهش نیروی   و

باشد. از مقایسه ها جهت پوشش سطح آزاد سیال می تلاطم از جمله بفل
کوتا مرتبه  -نتایج حاصل از دو روش هوموتوپی پرتوربیشن و روش رانگ

با  آن    لیپتانس  ی همچنینشنهادیروش پ  یسادگ، دقت و  4 تعامل  در 
   .دهدینشان مرا  دهیچیو پ یرخطیغ کی نامیبا د هایستمیس

 تعارض منافع

 بیان نشده است.   ه هیچگونه تعارض منافع توسط نویسند 
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 Achieving new technologies with high reliability while reducing the cost 

and time of the design cycle is one of the most significant challenges in 

developing complex systems. This paper discusses the reliability-based 

design of a space system during the conceptual design phase. Generally, 

there are eight steps in designing for reliability. As applied to a liquid 

propellant engine with electro-pump technology, these steps include 

planning, determination of failure modes, reliability modeling, reliability 

allocation, propagation of uncertainty, implementation of the chosen 

method in reliability analysis, reliability prediction, and reliability 

evaluation. Each step contains sub-steps that follow in a specific order. 

In the second step, the prediction of failure modes is carried out using 

two FMEA methods alongside design constraints. The third step involves 

developing the reliability block diagram for the electro-pump. In the 

fourth step, various reliability allocation methods are introduced and 

reviewed. The fifth step presents four approaches to investigate 

uncertainty: sampling methods, analytical methods such as FORM and 

SORM, polynomial estimation using Taylor series, and advanced 

methods like random expansion. Subsequently, the uncertainty in the 

electro-pump engine is addressed alongside the limited functions in the 

electro-pump engine. Finally, in the seventh step, the reliability 

evaluation of the electro-pump engine is discussed. This evaluation is 

conducted to validate the proposed method, where reliability is 

determined using two indicators: specific impulse and mass ratio (initial 

mass to final mass). 
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 های كلیدی:  واژه 

  نانیاطم تیقابل یبرمبنا یطراح
   عیسوخت ما موتور

  الکتروپمپ
  نانیاطمتیقابل
   یسازاده ی پ یهاگام

   یمفهوم یطراح
 

 
 ، ی و زمان چرخه طراح   نه یبالا، همراه با کاهش هز   نان ی اطم   ت یبا قابل   ن ی نو   های ی به فناور   یاب ی دست 

به  .  باشد یم   پیچیده  عی صنا   های چالش  نی تر از مهم   یک ی  مقاله  این  مبنا   یطراح در   تی قابل   ی بر 
طور معمول در طراحی بر هشود. ب ی پرداخته میمفهوم   یدر فاز طراح   ییسامانه فضا   کی   نانی اطم 

طرح  گام،  اولین  دارد،  وجود  اصلی  گام  اطمینان، هشت  قابلیت  بعدی مبنای  گام  هفت  و  ریزی 
های تعیین توان در قالب گام طراحی بر مبنای قابلیت اطمینان موتور سوخت مایع الکتروپمپ را می 

مدل  شکست؛  قطعیت؛ مدهای  عدم  انتشار  اطمینان؛  قابلیت  تخصیص  اطمینان؛  قابلیت  سازی 
بینی قابلیت اطمینان و ارزیابی قابلیت ؛ پیشنانی اطم   ت ی قابل   ل ی در تحل   ی روش انتخاب  ی ساز اده ی پ 

در گام   : گیردصورت می ترتیب زیر هایی به های فوق، زیرگام از گامیک  اطمینان بیان نمود. در هر 
گیرد. در گام و قیود طراحی، انجام می FMEAبینی مدهای شکست براساس دو روش دوم، پیش

شود. در گام چهارم، انواع پرداخته می  الکتروپمپ  نانی اطم   ت یقابل   اگرامی بلوک د سوم، به زیر گام  
شوند. در گام پنجم، چهار نگرش برای های تخصیص قابلیت اطمینان معرفی و بررسی می روش 

 و   (FORM)روش    نظیر،  یل ی تحل   ی ها روش ی،  بردار نمونه   ی ها روشبررسی انتشار عدم قطعیت ) 
(SORM)  ، ت   ی چند اسم   ن ی تخم از  استفاده  ی( مانند گسترش تصادف   شرفته ی پ   ی ها روش ،  لور ی با 

الکتروپمپ و انتشار عدم قطعیت در موتور  در گام ششم، به زیرگام    معرفی و بررسی شده است. 
ارزیابی قابلیت اطمینان  نهایت در گام هفتم به  همچنین توابع حدی در موتور الکتروپمپ و در 

گذاری بر روش پیشنهادی منظور صحه موتور الکتروپمپ پرداخته شده است. در این ارزیابی که به 
صورت پذیرفته است، قابلیت اطمینان با دو شاخص ایمپالس ویژه و نسبت جرمی )جرم اولیه به 

 گیرد. جرم نهایی(، مورد ارزیابی قرار می
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 علائم و اختصارات 

ARSM-DS 

Adaptive Response Surface Method-Directional 

Sampling 

 نمونه برداری مستقیم –روش سطح پاسخ تطبیقی 

FMEA 
Failure Modes and Effects Analysis 

 مودهای خرابی ات و آنالیز اثر

FORM 
First-Order Reliability Method 

 روش قابلیت اطمینان مرتبه اول

MCS 
Monte Carlo Simulation 

 کارلوسازی مونتشبیه

SORM 
Second Order Reliability Method 

 روش قابلیت اطمینان مرتبه دوم

n   محاسبه قابلیت اطمینان  درتعداد زیرسیستم سری شده 

t  زمان عملکرد 

g(x)   تابع غیر خطی ازx 

𝑰𝒔𝒑𝒄𝒂𝒍
 ضربه ویژه محاسبه شده  

𝑰𝒔𝒑𝒓𝒆𝒒
 ضربه ویژه مورد نیاز  

(
𝑴𝟎

𝑴𝒇
)

𝒄𝒂𝒍

 نسبت جرم اولیه به جرم نهایی محاسباتی  

(
𝑴𝟎

𝑴𝒇
)

𝑹𝒆𝒒

 نسبت جرم اولیه به جرم نهایی مورد نیاز  

𝐑∗ ستم یس ازیمورد ن نانیاطم تیقابل 

𝑹𝒊
 i قابلیت اطمینان تخصیص یافته به زیرسیستم ∗

efR  قابلیت اطمینان معادل سیستم 

epfsR قابلیت اطمینان سامانه پیشرانش الکتروپمپ 

LVR قابلیت اطمینان کل حامل فضایی 

stiR ی قابلیت اطمینان مرحله i 

LRER  مایع قابلیت اطمینان موتور سوخت 

𝑾𝒊  ضریب وزنی نرخ خرابی به زیرسیستمi 

𝝀𝒊
 i نرخ خرابی زیرسیستم  ∗

𝝀𝒔
 نرخ خرابی سیستم  ∗

 مقدمه

پژوهش  مایع،  سوخت  موتورهای  طراحی  زمینه  مختلفی  در  های 

توان در سه گروه ذیل  صورت گرفته، در ادامه تحقیقات مرتبط را می 

 بندی کرد: دسته 

 
1. Take Off Mass 

سازی سامانه پیشران: شامل موتور صورت بهینه به طراحی بهینه،   - الف 

 سوخت مایع، پیشرانه، مخازن و سیستم فشارگذاری

به    - ب  دستیابی  اطمینان:  قابلیت  به  دستیابی  هدف  با  طراحی 

قابلیت اطمینان مطلوب سامانه پیشران، با تخصیص قابلیت  
   های پیشرانش اطمینان به زیرسامانه 

مبنای   - ج  بر  گام طراحی  از  استفاده  با  اطمینان،  های  قابلیت 

طراحی مشخص: دستیابی به توابع هدف طراحی با قابلیت  
زیرسامانه  برای  مشخص  کلیه  اطمینان  پیشرانش،  های 

توربین  بخش  انژکتورها،  گاز،  مولد  احتراق،  و  های محفظه 
 ها و غیره پمپ 

بخشی از با توجه به دامنه گسترده موضوع، در ادامه، به معرفی  
می  پژوهش  موضوع  با  مرتبط  لیندنمراجع  از   [1]   پردازیم:  المان  دو 

گاز با اکسیژن گازی و هیدروژن - شامل انژکتور گاز   ،سامانه پیشرانش 
به  پیشرانشزیرسامانه عنوان  گازی  هم   های  توربین و  چنین 

 [ 2] . لی و همکاران  اندسازی قرار گرفته صوت در فرآیند بهینه مافوق 
طراح   کند،ی م   انی ب  مرحله  در  ما   ی موتورها   ه یاول   یکه   ع،یسوخت 

نظر گرفتن   ی ستم ی س   ی ها ل ی به کمک تحل   ی طراح   ی پارامترها  و در 
 . شوند ی مشخص م   یطراح   ودی الزامات و ق 

ژنتیک کارآمد جهت    تم ی [ به ارائه الگور 3] شلتون و همکاران  
وزن   کردن  کمینه  هدف  با  مایع  سوخت  پیشران  سامانه  طراحی 

مأموریت   ، 1برخاست  برد  قید  گرفتن  نظر  در  است.    ، با  پرداخته 
های جدید سوخت و اکسیدایزر(  های جدید )زوج استفاده از پیشرانه 

های انرژتیکی و به تبع آن کاهش  های بهبود شاخص یکی از روش 
[ روشی فراگیر جهت انتخاب  7] وی و همکاران  [.  4- 6]   جرمی است 

مایع   انواع موتورهای سوخت  در  موتوری  درون  پارامترهای  بهینه 
تابع هدف ایمپالس ویژه   باز ارائه کرده است. در اینجا نیز  سیکل 

 موتور تعریف شده است.  
زمینه    در  متفاوت  رویکردهای  با  نیز  دیگری  تحقیقات 
ها صورت گرفته است. سازی موتورهای سوخت مایع و اجزای آن بهینه 

نمونه  به  گاز موتور 8]جئون  عنوان  بهینه مولد  برای طراحی  [ روشی 
توان  افزایش  منظر  از  تنها  آن  در  که  است  کرده  ارائه  مایع  سوخت 

بهینه مسئله  به  انتخاب توربین  زمینه  در  است.  شده  پرداخته  سازی 
[ اشاره 10،9]   جع ا توان به نتایج مرچنین می پارامترهای بهینه موتور هم 

همکاران  کرد.   و  به7] وی  مناسب  ابزاری  بهینه [  انتخاب  منظور 
دهد که در پارامترهای درون موتوری در موتورهای سیکل باز ارائه می

 [:21،11]   باشد برطرف نمودن مشکلات زیر کارآمد می 
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ها و فشار مولد گاز که  بالا بودن مقدار نامی فشار خروج پمپ (1
در هنگام بروز اختلالات، زمینه مساعدی را برای گسترش  

 سازد.آن فراهم می

ایمپالس ویژه موتور که ناشی از اتلافات بالای   کردنبهینه (2
به  یا  و  مسیرها  در  نقطه  انرژی  نبودن  مناسب  دیگر  عبارت 

 هاست.کاری پمپ

برای طراحی اولیه موتور    یبرنامه تجزیه و تحلیل سیستم ،[13]  در
را توسعه داده است.  مایع با توجه به متغیرهای ورودی و الزامات    سوخت

ماژول  برنامه،  این سیستمتحلیل  های  شامل  محفظه    ها  زیر  نظیر، 
 باشد. احتراق، مولد گاز، توربوپمپ و توربین می

بهینه ،  [ 14] موتا و همکاران     طراحی  چارچوب  نظر  سازی  در 
شده   سیستم گرفته  پارامترهای  بهترین  انتخاب  موتورهای    ی برای 

می  باز  سیکل  مایع  عدم  باشد.  سوخت  این،  بر  در    قطعیت علاوه 
عنوان  ، به ها محفظه احتراق و نسبت مولفه عملکرد موتور، مانند فشار  

سازی مبتنی بر قابلیت اطمینان در نظر  متغیرهای تصادفی در بهینه 
ب اند.  شده گرفته   آمده ه نتایج  و    مصالحه   ، دست  موتور  عملکرد  بین 

اطمینان   قابلیت  می الزامات  نشان  همکاران  را  و  موتا  ،  [ 15] دهد. 
توسعه   حال  در  موتور  خشک  جرم  و  پیشرانه    L75عملکرد  با 

داده   - اکسیژن  قرار  بررسی  مورد  همکارا اتانول  و  اکینیسکی  ن  اند. 
با  سازی چند موضوعی موتور سوخت مایع دو مولفه بهینه   [ 16]  ای، 

کننده   داده   2O2Hاکسید  قرار  بررسی  مورد  این  اند.  را    بررسی، در 
با    مداری انتقال  با ماموریت،    ای، دو مولفه سازی موتور  موضوع بهینه 

تجزیه و   باشد. و سوخت کراسین می پراکسید هیدروژن    کننده، اکسید 
مورد بررسی قرار گرفته  و انتقال حرارت    ای سازه ،  ی تحلیل عملکرد 

 است. 
ویژه [  6،   17] چنین  هم  توجه  دو ،  مایع  سوخت  موتور  به  ای 

مرحله مولفه  احتراق  با  است. ای  شده  کاتالیستی  بستر  در  فرایند  ای 
نرم بهینه از  استفاده  با  شد  متلب  افزار سازی  است انجام  و   .ه  سولدا 

برای موتورهای   جدیدی  سیستم تغذیه، 2008در سال  [  18] همکاران  
 باتری   که توان خود را از های الکتریکی  مایع بر اساس پمپ سوخت  

کنند،  می  بنام پیشنهاد    تامین  جدید،  تغذیه  سیستم  این  کردند. 
گذاری شد. ایشان در پژوهشی ثابت کردند، که سیستم الکتروپمپ نام

مناسب   جدید،  تغذیه    یجایگزین  سیستم  است. برای  محض  دمشی 
 بررسی شد   ی،وابستگی سیستم تغذیه به پارامترهای مختلف عملکرد 

عملکرد موتور زمان  عملکرد مطلوب در خصوص دستیابی به    تا شرایط
سوزش( محفظه    نسبتاً  )زمان  فشار  و  بالااحتراق  طولانی   نسبتا 

از شناسایی   استفاده  صورت  در  تا  شد  داده  نشان  همچنین،  شود. 
باطری،  فنآوری  جدید  پیشنهادی های  سیستم   ، سیستم  با  مقایسه  در 

جویی قابل توجهی در جرم شاهد خواهیم تغذیه دمشی محض صرفه 

افزایش   ایمپالس ویژه اثر مطلوب فشار محفظه بر    ، با این مزیتبود.  
 .یابد می 

این پژوهش، تنها به مقایسه سیستم الکتروپمپ با سیستم دمشی  
الزام جرمی   فقط  قیاس  مبنای  و  پرداخته  در سال   بود.خواهد  محض 

تاکا    2013 و  تغذیه  [  19]راچوف  با  مایع  سوخت  موتور  دادند،  نشان 
مناسبی برای نسل های پیشین خود، یعنی جایگزین  تواند  الکتروپمپ می

با  که  ثابت شد  پژوهش،در این دمشی محض و تغذیه توربوپمپی باشد. 
این  بهره از  حاملنوع  گیری  در  سبک،  فنآوری  کلاس  فضایی  های 
 . دست یافتبرتری جرمی توان به  می

با   الکتروپمپ  بین سیستم  مقایسه جرمی  به  تنها  این پژوهش، 
  2018سیستم دمشی محض و تغذیه توربوپمپی پرداخته است. در سال  

سوخت مایع الکتروپمپ با زوج پیشرانه  موتور  ،  [  20]هیون و همکاران  
با را  مایع  اکسیژن  مورد    کراسین/  باز  سیکل  توربوپمپی  تغذیه  موتور 

  ی شنهادیپ  برای طرح  یعبارات جرممقایسه قرار دادند. در این پژوهش،  
 .  شداستخراج   سوزش از نظر توان پمپ و زمان  موتور سیکل بازو 

پایان نامه دکتری تحت  توان به های مشابه داخلی، می از پژوهش
بهینه  الگوریتم  تدوین  سامانه عنوان،  دینامیکی  و  استاتیکی  های یابی 

، توسط داود رمش مطرح 1393پیشران سرمازای سیکل بسته؛ که در سال  
سازی طور که ملاحظه شد، در زمینه بهینه همان   . [ 12] شد، اشاره نمود  

 های زیادی انجام شده است.  موتور سوخت مایع، پژوهش 

مقالاتی را در زمینه، [  22-52]  محمدی و همکارانرضا علیحمید
مدل از  پیشاستفاده  بهینههای  در  بهینهبین  و  مبنای  سازی  بر  سازی 

های موتور سوخت مایع منتشر  قابلیت اطمینان را در سطح زیر مجموعه 
 کردند.

زمینه   در  حال  این  موتور    طراحی با  اطمینان  قابلیت  بر  مبتنی 
مایع به   سوخت  مشخصو  طراحی الکتروپمپ    طور  فاز  در  هم  آن 

 انجام نشده است. مفهومی، پژوهشی 
طراح  بر  موثر  نوین  رویکردهای    ، پیچیده محصولات    ی از 

  ی طراح   ، ی چند موضوع   ی ساز نه ی ها، به به مهندسی سیستم   توان ی م 
که خود   ی د ی بر ی ه  کرد ی و رو  نه ی کاهش هز  نان، ی اطم   ت ی قابل  ی بر مبنا 
  گر، ی از منظر د   . [ 26]   است، اشاره داشت   گر ی د   ی کردها ی رو   رنده ی دربرگ 

بالا، همراه با کاهش    نان ی اطم   ت ی با قابل   ن ی نو   های ی به فناور   ی اب ی دست 
زمان چرخه طراح   نه ی هز  مهم   ی ک ی   ، ی و    ع ی صنا   های چالش   ن ی تر از 

 . [ 27] باشد  ی م   پیچیده 

طراحی سنتی به موضوع قابلیت اطمینان در فازهای بعد در رویکرد  
است که در طراحی مدرن گرفت. این در حالی از ساخت مورد توجه قرار می 

پرداخته می  اطمینان  قابلیت  به موضوع  فاز طراحی مفهومی  شود. در از 
در   نان ی اطم   ت ی قابل  بر مبنای   ی طراح سازی  های پیاده ادامه این مقاله، گام 

 فاز طراحی مفهومی آورده شده است. 
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سازی طراحی بر مبنای و پیاده شناسی  روش 

 اطمینانقابلیت 

مبنای قابلیت  های پیاده ( گام 1طور که در شکل ) همان  بر  سازی طراحی 
طور معمول در  به نشان داده شده است.  در فاز طراحی مفهومی  اطمینان  

 ترتیب ذیل وجود دارد: سازی بر مبنای قابلیت اطمینان، هشت گام به بهینه 

 ریزی؛طرح −

 تعیین مدهای شکست؛   −

 سازی قابلیت اطمینان؛مدل −

 تخصیص قابلیت اطمینان؛  −

 انتشار عدم قطعیت؛   −

 منتخب؛روش  یسازادهیپ −

 بینی قابلیت اطمینان؛  پیش −

 ارزیابی قابلیت اطمینان.   −

 
 .الگوریتم طراحی بر مبنای قابلیت اطمینان پیشرانش الکتروپمپی -1شکل 

Fig. 1. Design algorithm based on electro-pump engine 

reliability.  

الگور  وهیش مبنا  ی طراح  تمیعملکرد    شرانشیپ  نانیاطم  تیقابل  یبر 
 باشد: یم لیشرح ذه الکتروپمپی ب

سازی طراحی بر گذاری کلی نحوه پیاده در گام نخست، سیاست 
می  اتخاذ  پیشرانش  در  اطمینان  قابلیت  آن مبنای  بر  علاوه  شود. 

 ری نوع متغ   رها،ی در متغ   ت ینوع عدم قطع   صی تشخ موضوعات فنی نظیر  

 
1. Failure Modes & Effects Analysis 

 در گام دوم،باشند.  های این گام می ترین فعالیت ، از مهم ع ی و نوع توز 
طراح   شود. پیشرانش شناسایی می   شکست   ی مدها  فاز  به  توجه   یبا 

رو   ،ی مفهوم  است   ی طراح   ود ی ق   ییشناسا   کردیاز  شده  . استفاده 
در گام سوم انجام شده است.   الکتروپمپ   نانی اطم   تی قابل   ی ساز مدل 

از مهم  است که در گام   نانی اطم   تی قابل   صی تخص ها،  ترین گام یکی 
سازی شود. در این پژوهش دو روش تخصیص پیاده چهارم انجام می
در   است.  قطع شده  عدم  انتشار  پنجم  می   ت یگام  از انجام  پس  شود. 

در پیشرانش   ی روش انتخاب   ی ساز اده ی پ در گام ششم  انتخاب روش انتشار،  
کار به   ARSM-DSالکتروپمپ انجام شده است. در این پژوهش روش  

نهایتاً ارزیابی قابلیت اطمینان در گام هفتم انجام شده   گرفته شده است. 
) است. همان  در شکل  که  از 1طور  است، پس  داده شده  نشان  نیز   )

صورتی  در  اطمینان  قابلیت  به ارزیابی  عدد  عدد که  از  آمده  دست 
در ادامه، شود.  تر باشد؛ به گام چهارم بازخورد داده می تخصیصی پایین 

 شود.ها پرداخته می گاممبسوط    یبه معرف 

 یبر مبنا  یطراح  یزیرگام اول: طرح 

 نانیاطمت یقابل

ریزی قابلیت اطمینان  اولین گام در طراحی بر مبنای قابلیت اطمینان، طرح 
به می  گام باشد.  گام،  این  در  معمول  طرحطور  فرآیند،  بعدی  ریزی های 
هم می  فعالیت شود.  گام  این  در  عدم چنین  نوع  تشخیص  نظیر:  هایی 

 قطعیت در متغیرها، نوع متغیر و نوع توزیع انجام شود. 

از عدم   یمتعدد  منابعدر طراحی موتور سوخت مایع الکتروپمپ،  
 نه یمنابع متفاوت هستند. در زم  نی ا  یبندها وجود دارد و طبقهتیقطع
الکتروپمپسازمدل مایع  به    تواندیم  هاتیعدم قطع  ،ی موتور سوخت 

 . ی تقسیم شوندو شناخت  یتصادف تیدونوع عدم قطع

 شکست   یمدها نییعگام دوم: ت

های مختلفی وجود برای شناسایی مدهای شکست یک سیستم رویکرد 
بهره  رویکرد  تکنیک  دارد.  از  قیود FMEAگیری  شناسایی  رویکرد   ،

گیری از ها، رویکرد بهره گیری از بانک درس آموخته طراحی، رویکرد بهره 
، FMEA تجربیات خبرگان، و غیره در این پژوهش ضمن معرفی تکنیک  

با توجه به فاز طراحی مفهومی، از رویکرد شناسایی قیود طراحی استفاده 
 شده است.  

 1FMEAپیش بینی مدهای شکست با استفاده از 
مدهای  بینی  ترین ریسک، برای پیش است که با کم   ابزاری   FMEAتحلیل  
توسعه    شکست  و  طراحی  مراحل  در  محصولات،  در  خدمات  و  فرایندها 

Reliability Planning 

Determination of 

failure modes 

Reliability modeling 
FDB and RBD 

Reliability Allocation 

Uncertainty propagation in 

reliability selection method 

Implementation of the 
selection method in 

reliability 

Reliability prediction 

Reliability 
Recovery 

END 
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و   می   ها سازمان محصولات  استفاده  آن  باشد قابل  برای  تکنیک  این   .
شده که یک اقدام قبل از واقعه باشد، نه یک تمرین بعد از آشکار  ریزی طرح 

با سایر     FMEAهای اساسی شدن مشکلات. به بیانی دیگر، یکی از تفاوت 
این است که تکنیک  پیشگیرانه     FMEAهای کیفی  اقدام کنشی و  یک 

با مشکلی مواجه می  موارد وقتی  از  نه واکنشی. در بسیاری  شویم،  است، 
شود.  اجرا  و  تعریف  اصلاحی  اقدامات  آن  حذف  برای  است  این    ممکن 

چنین مواردی حذف  در    .، واکنشی در برابر آنچه اتفاق افتاده است اقدامات 
همیشگی مشکل، به هزینه و منابع زیاد نیاز دارد، زیرا حرکت از وضعیت  
 موجود به سمت شرایط بهینه اینرسی زیادی خواهد داشت، اما در اجرای 

FMEA    ها،  پذیری آن بینی مشکلات بالقوه و محاسبه میزان ریسک با پیش
  شود.ها تعریف و اجرا می اقداماتی در جهت حذف و یا کاهش میزان وقوع آن 

این برخورد پیشگیرانه کنشی است در برابر آنچه ممکن است در آینده رخ  
دهد و مسلماً اعمال اقدامات اصلاحی در مراحل اولیه طراحی محصول یا  

داشت  خواهد  بر  در  کمتری  بسیار  زمان  و  هزینه  جمله    .فرایند،  از 
محصولی جدید    طراحی سیستمی جدید،   حین فرآیند ر  د    FMEAکاربردهای 

 .  و یا فرایندی جدید 

 بینی مدهای شکست با استفاده از قیود طراحی پیش
مفهومی،   طراحی  فاز  در  شکست  مدهای  شناسایی  در  دوم  رویکرد 

 رهایمتغ  ان یهستند که روابط م  یتوابع  دهایقشناسایی قیود طراحی است.  
ا  دهدی را نشان م از  برا  ریمقاد  ق،یطر  نیو  مشخص   رهایمتغ  یمجاز 

فراشودیم در  نمونه  عنوان  به  شده    د،یتول  ند ی.  مصرف  منابع  مقدار 
ای در طراحی هر سامانه  از مقدار منابع در دسترس فراتر برود. تواند ینم

آن بستگی دارد. با پیشرفت    شرفتی پتعداد و سختی قیود به فاز طراحی و  
قیود   با  طراح  طراحی،  در  تررانه یگسخت فرآیند  شد.  خواهد  مواجه  ی 

مرحله طراحی مفهومی تنها قیود مهم در نظر گرفته مهم در نظر گرفته  
شود.  شود و با پیشرفت تدریجی طرح، سایر قیود نیز وارد مسئله می می

مهم از  میبرخی  پیشرانش  برای  که  قیودی  گرفته  ترین  نظر  در  تواند 
 شود، عبارتند از: هزینه، هندسه و سازه.

 سازی قابلیت اطمینان الکتروپمپ گام سوم: مدل 

در این گام ابتدا به معرفی بلوک دیاگرام عملکردی و مزیت آن پرداخته  
 کنیم.و در ادامه، بلوک دیاگرام قابلیت اطمینان الکتروپمپ را معرفی می

 الکتروپمپ  نانیاطم تیقابل اگرامیبلوک د 
  است؛   شده  تشکیل   مجموعه   زیر  هشت از  که  سامانه پیشران الکتروپمپ

  را   خود  مأموریت  هازیرمجموعه  کلیه  بایستی  درست،  کارکرد  برای
  شکست  با  مجموعه  زیر  از  یک  هر  مأموریت   اگر.  دهند  انجام  درستیبه 

  در  بنابراین، .  شد   خواهد  مواجه  شکست  با  موتور  مأموریت  شود،  مواجه
الکتروپمپ  اطمینان  قابلیت  ایجعبه   نمودار  تشریح پیشران   سامانه 

 ریاضی   مدل  .بگیرند  قرار  هم  کنار  در  سری  صورتبه   باید  هازیرمجموعه
  زیر   8  اطمینان  قابلیت  ضرب  حاصل  از   مبنا  سیستم  اطمینان  قابلیت
 شود.می حاصل اصلی سیستم

از:  زیرسیستم عبارتند  الکتروپمپ  پیشران  سامانه  در  اصلی  های 
محفظه اکسنده،  و  سوخت  پمپ  مخازن  و احتراق،  سوخت  های 

اکسیدکننده، شیرآلات، باتری، اینورتور و الکترو موتور. برای کار کردن 
ها  بایستی تمامی زیر سیستمبدون عیب سامانه پیشران الکتروپمپ می

با موفقیت انجام دهند و اختلال در عملکرد یک زیر  ماموریت را  شان 
می ماموریت  شکست  موجب  دیاگرام 2  شکلشود.  سیستم  بلوک   ،

می  نشان  را  الکتروپمپ  پیشران  سامانه  بلوک  عملکردی  بنابراین  دهد 
دیاگرام قابلیت اطمینان سامانه پیشرانه الکتروپمپ به شرح ارائه شده در  

 . باشدمی 3شکل 

 
 .الکتروپمپ شرانیسامانه پ اگرامیبلوک د -2شکل 

Fig. 2. Block diagram of electro-pump. 

 
 .الکتروپمپ  شرانشیسامانه پ نانی اطم تی قابل اگرامیبلوک د -3شکل 

Fig. 3. Block diagram of electro-pump engine reliability.  

 الکتروپمپ   نان ی اطم   ت ی قابل   ص ی تخص گام چهارم:  

ابتدا به معرفی تخصیص قابلیت اطمینان و روش  های مختلف آن  در این گام 
 کنیم. الکتروپمپ را معرفی می پرداخته و در ادامه، تخصیص قابلیت اطمینان  

 نانیاطم ت یقابل صیتخص

فرآ  و    ند ی در  با    ، مهندسین اغلب   د ی محصول جد   ک ی توسعه  طراحی 
م   ی ستم ی س   ی طراح  که  ن شو ی مواجه  مجموعه بایستی  می د  از    ی ا با 

باشد   نان ی اطم ت ی قابل   الزامات  داشته  این  .  تطبیق  منظور،  این  برای 
شود،  می الزامات )الزامات قابلیت اطمینان( در اختیار طراحان قرار داده  
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به  آن  بسازند که  را  بایستی محصولی  دست    مطلوب   نان ی اطم   ت ی قابل ها 
و  س   ماموریت   یافته  نظر  هز   ستمی مورد  حداقل  با  دهد.   نه ی را    انجام 
های مختلفی برای تخصیص قابلیت اطمینان ارائه شده است.  بندی تقسیم 

 های تخصیص عبارتند از:برخی از پر کاربردترین روش 

 روش اول: تسهیم برابر عدد قابلیت اطمینان یا تقسیم برابر؛ 

 روش دوم: روش مبنا؛ 

 ؛ARTNCروش سوم: تسهیم 

 ؛BOYDروش چهارم: روش 

 ؛AGREEروش پنجم: روش 

 پذیری اهداف؛ روش ششم: روش امکان 

 حاصل ضرب عوامل موثر؛روش هفتم: روش 

 روش هشتم: روش استفاده از مجموع فاکتورهای وزنی.

های مذکور مزایا و معایب خاص خودشان را دارند.  هر یک از روش 
  های یک و دو استفاده شده است. در ادامه، به در این پژوهش، از روش 

 :پردازیمهای ذکر شده میمعرفی روش

 تسهیم برابر عدد قابلیت اطمینان یا تقسیم برابر:  روش اول:

سیستم  زیر  بین  مساوی  اندازه  به  اطمینان  قابلیت  روش،  این  ها در 
شود. شایان ذکر است، استفاده از این روش )زیرمجموعه یا اجزا( تقسیم می 

ها شود که اهمیت عملکرد، پیچیدگی، کلیه زیر سیستم زمانی توصیه می 
 :برای حالت سری نشان داده شده است   2و 1برابر باشد. روابط  

 (1 ) R∗ =  ∏ 𝑅𝑖
∗

𝑁

𝑖=1
 

 (2 ) 𝑅𝑖
∗ =  (R∗)1 𝑁⁄  

𝑅𝑖: قابلیت اطمینان مورد نیاز سیستم؛  ∗Rکه در آن:  
: قابلیت اطمینان  ∗

 . i تخصیص یافته به زیر سیستم 
نظر   موتور  مورد    تشکیل  مجموعه   زیر  هشت  از  که  الکتروپمپ 

  مأموریت  هازیرمجموعه  کلیه  بایستی  درست،  کارکرد  برای  است،  شده
  با   هامجموعه   زیر  از   یک  هر  مأموریت  اگر.  دهند انجام  درستیبه   را  خود

.  شد  خواهد  مواجه  شکست  با  موتور  مأموریت  شود،  مواجه  شکست
مبنا   موتور  اطمینان قابلیت  ایجعبه   نمودار   تشریح  در   بنابراین،

  . مدل [28]بگیرند    قرار  هم  کنار  در  سری  صورتبه   باید  هازیرمجموعه
 قابلیت   ضرب  حاصل  از  مبنا  مایع  سوخت  موتور  اطمینان  قابلیت  ریاضی

   .((3شود )رابطه )می حاصل  موتور اصلی  مجموعه زیر 8 اطمینان

 (3 ) 8. R 7. R 6. R 5. R 4. R 3. R 2. R 1= RLRE R 

 .نظر مورد مایع سوخت موتور اطمینان  قابلیت گذاریشاخص -1 جدول

Table 1. Indexing the reliability of the specific liquid propellant 

engine. 

Row Component Name 
Allocation 

Index 

1 Oxidizer and Fuel Tanks 1R 

2 Battery 2R 

3 Inverter 3R 

4 Electro-Motor 4R 

5 Fuel Pump 5R 

6 Oxidizer Pump 6R 

7 Valves 7R 

8 Thrust Chamber 8R 

  برابر گانههشت هایسیستمزیر کلیه اطمینان قابلیت که این فرض با
  :رسیم( می 4رابطه )به   باشد

(4 ) 𝑅1 = 𝑅2 = 𝑅3 = 𝑅4 = 𝑅5 = 𝑅6 = 𝑅7
= 𝑅8 

 : پردازیممی هامجموعه  زیر اطمینان قابلیت مجدد ارزیابی به حال،

(5 ) 8= R efR 
  کلاس  منظر  برهای کشور، ازماهواره  که   این  به   توجه   با از طرفی،  

  10  اطمینان  قابلیت  (2)  جدول  در   لذا،  د؛ ندار  قرار   سبک  دسته  در
  و  شکست  میزان  ها،ماموریت  تعداد  اساس  بر  دنیا  مطرح  برماهواره
  اطمینان   قابلیت  شود، می  ملاحظه .  است  گرفته  قرار  بررسی   مورد  موفقیت
 .[ 28]   است   درصد   79  جهان   منتخب   برهای ماهواره   میانگین 

   .[ 28] کیلوگرم(    2000)وزن محموله تا   برهای کلاس سبک قابلیت اطمینان ماهواره   - 2جدول  

Table 2. Reliability of small class launch vehicle (Cargo weight 

up to 2000 kg) [28]. 

Lunch 

Vehicle 

Number of 

successful 

launches 

Number of 

failed 

launches 
Reliability 

Athena -1 

Ahena -2 
5 2 0.71 

Kosmos  400 23 0.94 

Molniya 266 19 0.93 

Pegasus 

XL 
32 3 0.91 

Rockot 27 3 0.93 

1-Start 5 1 0.83 

Taurus 5 1 0.83 

Titan 2 10 0 1 

Shavitt 

(Israel) 
3 1 0.75 
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Lunch 

Vehicle 

Number of 

successful 

launches 

Number of 

failed 

launches 
Reliability 

Stella 

(Russia) 1 0 1 

 باشد. ای میبا توجه به این که حامل فضایی مورد نظر دو مرحله 

(6 ) 2st. Rst1= R LVR 

( و سری بودن دو مرحله در حامل فضایی،  2با توجه به رابطه ) 
از مراحل   های  باشد. زیر سیستم می   0/ 984قابلیت اطمینان هریک 

سامانه  از:  عبارتند  نظر،  مورد  فضایی  حامل  دوم  پیشرانش  مرحله 
سیستم   ناوبری،  کنترل،  هدایت،  محموله الکتروپمپ،  و  جدایش 

ها سری هستند. لذا، قابلیت سیستم فضایی. در این حالت هم کلیه زیر 
باشد. با سیستم اصلی می اطمینان مرحله دوم حاصل ضرب شش زیر 

از  استفاده  با  و  سیستم  زیر  اطمینان شش  قابلیت  بودن  برابر  فرض 
 ( پیشرانش 2رابطه  به سامانه  شده  داده  تخصیص  اطمینان  قابلیت   ،)

 است. یعنی:  0/ 997الکتروپمپ  
 

= 0.997 epfsR 

های (، قابلیت اطمینان هر یک از زیر مجموعه 3)با توجه به رابطه  
 .9996/0سامانه پیشران الکتروپمپ برابر است با 

 : روش مبنا روش دوم

زیر  خرابی  نرخ  بر  مبتنی  روش  ازجمله  سیستم این  است.  ها 
فرضیات استفاده از این روش، نرخ خرابی ثابت و استقلال خرابی  

امین زیر    iخرابی تخصیص یافته به  هاست. اگر نرخ    سیستم زیر 
𝜆𝑖سیستم در یک سیستم  

باشد و نرخ خرابی هدف برای سیستم    ∗
𝜆𝑠

 : ( داریم 7باشد؛ مطابق با رابطه )   ∗

 (7 ) 𝑅𝑠
∗(𝑡) =  𝑒−𝜆𝑠

∗ .𝑡 

 تخصیص قابلیت اطمینان در روش فوق عبارتند از:   مراحل 

قابلیت اول مرحله   تبدیل  𝑅𝑠اطمینان هدف  : 
∗(𝑡)    نرخ خرابی به 

𝜆𝑠هدف  
∗    . 

قابلیت  پژوهش،  این  سیستم  در  زیر  برای  هدف  اطمینان 
یعنی    0/ 997دقیقه    15موتورالکتروپمپ در یک ماموریت   است. 

𝑅𝑒𝑛𝑔
∗ = رابطه) 0.97 به  توجه  با  لذا،   .10  ،)𝜆𝑠

∗ = 0.0002(𝑓𝑟/

𝑚𝑖𝑛)  . 
که  همان زیر    ترپیشطور  اطمینان  قابلیت  منظر  از  شد،  اشاره 

خرابی مجموعه نرخ  دارند.  سری  عملکرد  موتور  پیشهای  بینی  های 
 .باشد( می3) های موتور مطابق با جدولزیرمجموعه

 .موتور یهامجموعه ریز  ینیبشیپ یهاینرخ خراب -3جدول 

Table 3. Predicted failure rates of engine subsystems.  

Row 
Component 

Name 

Failure 

rate 

Index 

Failure rate 

value  

(Failure per min.) 

1 Oxidizer and 

Fuel Tanks 𝜆1 6.6e-6 

2 Battery 𝜆2 6.67e-5 

3 Inverter 𝜆3 6.6e-6 

4 Electro-Motor 𝜆4 6.67e-5 

5 Fuel Pump 𝜆5 6.67e-5 

6 Oxidizer Pump 𝜆6 6.67e-5 

7 Valves 𝜆7 6.67e-5 

8 Thrust 

Chamber 𝜆8 6.7e-4 
 

سیستم  دوم:  مرحله زیر  وزنی  )ضرایب  رابطه  با  مطابق  (  8ها 

 شود:محاسبه می 

(8 ) 𝑊𝑖 =  
𝜆𝑖

∑ 𝜆𝑖
𝑁
𝑖=1

 

𝜆𝑖 :  نرخ خرابی زیر سیستم مشابه 

)سوم  مرحله رابطه  تخصیص  9:  خرابی  نرخ  محاسبه  نحوه   )

 دهد:ها را نشان مییافته به زیر سیستم

(9 )  𝜆𝑖
∗ =  𝑊𝑖  𝜆𝑠

∗ 

زیر   به  یافته  تخصیص  اطمینان  قابلیت  محاسبه  چهارم:  گام 
 : شود ( انجام می 10واسطه رابطه ) ها به سیستم 

(10 ) 𝑅𝑖
∗(𝑡) =  𝑒−𝜆𝑖

∗.𝑡 

( نشان 4های دو تا چهار در جدول )سازی گامنتایج حاصل از پیاده

یافته تخصیص داده شده است. پس از محاسبه ضرایب وزنی، نرخ خرابی  

دست های موتور به دست آمده و نهایتا قابلیت اطمینان زیر مجموعه به 

 .آیدمی

سری   تر پیشطورکه  همان به  توجه  با  شد  زیر  اشاره  بودن 
حاصلمجموعه الکتروپمپ  موتور  اطمینان  قابلیت  قابلیت  ها،  ضرب 

زیر مجموعه  به عدد  اطمینان  زیرمجموعه  با ضرب هشت  لذا،  هاست. 
شود با هر دو روش به یک عدد رسیدیم.  رسیم. ملاحظه می می  997/0

 باشد. می 997/0لذا، عدد تخصیص یافته به موتور الکتروپمپ 
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  ریز محاسبه ضرایب وزنی، نرخ خرابی تخصیص یافته و قابلیت اطمینان -4 جدول

 .موتور یهامجموعه

Table 4. Calculation of weighted coefficients, assigned failure 

rate and reliability of engine subsystems. 

Row 
Component 

Name 
𝛌𝐢 𝑾𝒊 𝛌𝐢

∗ 𝐑𝐢
∗(𝐭) 

1 
Oxidizer and 

Fuel Tanks 
6.6e-6 0.006 0.0000012 0.99998 

2 Battery 6.67e-5 0.06 0.000012 0.9998 

3 Inverter 6.6e-6 0.006 0.0000012 0.99998 

4 Electro-Motor 6.67e-5 0.06 0.000012 0.9998 

5 Fuel Pump 6.67e-5 0.06 0.000012 0.9998 

6 
Oxidizer 

Pump 
6.67e-5 0.06 0.000012 0.9998 

7 Valves 6.67e-5 0.06 0.000012 0.9998 

8 
Thrust 

Chamber 
6.7e-4 0.618 0.00012 0.998 

 تیگام پنجم: انتشار عدم قطع

مایع  سوخت  موتور  اطمینان  قابلیت  مبنای  بر  طراحی  در  پنجم  گام 
است.   قطعیت  عدم  انتشار  قطع   هدفالکتروپمپ،  عدم   ت،یانتشار 

قطع   محاسبه متغ   تی عدم  تصادف   ی تصادف   ی رهای در  نقش   ی)به 

قطع  عدم  به  توجه  با  متغ   رها ی متغ   تی معروفند(،  به   یرها ی )معروف 
بخش چهار نگرش   نی ا   .باشد ی ها وجود دارند م ( که در آن نقش ی ورود 

 شوند:ی م   یمعرف   تی انتشار عدم قطع   یبرا 

 ی؛ بردارنمونه یهاروش •

 ؛ (SORM) و (FORM)روش  نظیر، یلیتحل یهاروش •

 ؛لوریبا استفاده از ت یچند اسم نیتخم •

 . یمانند گسترش تصادف شرفتهیپ یهاروش •

در انتخاب بهترین رویکرد برای انتشار   برداری های نمونه روش 
مساله  شرایط  با  متناسب  که  دارد،  وجود  معیارهایی  قطعیت  عدم 

بایستی از آن بهره گرفت. از جمله معیارها عبارتند از: خطی یا غیر می 
)زمان  فراخوانی  تعداد  متغیرها،  تعداد  شکست،  نواحی  بودن،  خطی 

های تحلیل شکست( و غیره. هر یک از این رویکردها، دارای ویژگی 
می خود  به خاص  این باشند.  دارای  کارلو  مونت  روش  نمونه،  عنوان 

باشد: محدودیتی در خطی یا غیر خطی بودن متغیرها و ها می ویژگی 
وجود  شکست  ناحیه/نواحی  در  محدودیتی  ندارد؛  وجود  هدف  توابع 

ب توجه  با  ندارد؛  وجود  مساله  متغیرهای  تعداد  در  ه ندارد؛ محدودیتی 
بر است. معمولا شدت زمان روش دقیقی است؛ به  ها، تعداد بالای آزمون 

شود. دامنه ها استفاده میگذاری دیگر روش از این روش برای صحه
نشان داده  5جدول کاربرد رویکردهای مختلف انتشار عدم قطعیت در 

های پیشنهادی در انتشار عدم قطعیت، در شده است. با بررسی روش 
 های اول و دوم استفاده شده است.پژوهش از نگرش این  

 .تی مختلف انتشار عدم قطع یکردهایدامنه کاربرد رو - 5جدول 

Table 5. Scope of application of different uncertainty propagation approaches. 

No. Solver 

Runs 
No. Parameters Failure 

domains Non-linearity Approach Row 

 <104(3 sigma) many Arbitrary Arbitrary Monte Carlo 1 

(3 sigma)710 < ≤ 10 Arbitrary Arbitrary Simulation 2 

1000-5000 ≤ 10 One dominant Arbitrary Directional Sampling 3 

500-1000 ≤ 20 One dominant Monotonic Adaptive Importance 

Sampling 4 

200-500 ≤ 20 One dominant Monotonic FORM, SORM 5 

200-500 ≤ 20 Few dominant Continuous ISPUD 6 
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انتشار  سازی روش انتخابی در  پیادهگام ششم:  

 ت یعدم قطع

بر   طراحی  در  ششم  مایع گام  سوخت  موتور  اطمینان  قابلیت  مبنای 
سازی روش انتخابی در انتشار عدم قطعیت است. این الکتروپمپ، پیاده 

انجام  قطعیت  عدم  انتشار  در  مناسب  روش  انتخاب  از  پس  که  گام 
می می  به شود؛  اجرای بایستی  از  ناشی  خطای  تا  شود  انجام  درستی 

( پارامترهای اصلی مورد نیاز برای 8تا    6حداقل برسد. جداول ) روش به 
روش پیاده  نشان   ARSM-DSو    MCS  ،FORMهای  سازی  را 
 MCSسازی روش  شود، برای پیاده طور که ملاحظه میدهد. همان می 

یا در روش   پارامتر  به دو  نیاز  نیاز به تنظیم   FORMحداقل  حداقل 
باشد. شش پارامتر در دو بخش نوع الگوریتم و تنظیمات الگوریتم می 

انتظار، نوع مشتق الگوریتم بهینه نوع   گیری، اندازه سازی، دقت مورد 
مشتق  شیوه  در  فراخوان گام  تعداد  حداکثر  تعداد گیری،  و  ها 

سازی روش ترین پارامترها در پیاده های موازی از جمله مهم پردازش 
FORM   پارامترها در روش    م ی تنظ باشند.  میARSM-DS   جدول  در 

اشاره شد، این روش تلفیق   تر پیش طور که  . همان نشان داده شده است 
باشد. لذا، پارامترهای اصلی نظیر، تعداد شبه مدل و قابلیت اطمینان می 

نمایی در گام ضریب بزرگ ها، تعداد نقاط پشتیبان در گام اول،  جهت 
گام  در  پشتیبان  نقاط  تعداد  گام نخست،  تعداد  و  بعدی  ها، های 

انتخاب  مذکور  روش  در  رویکرد  دو  هر  از  که  هستند  پارامترهایی 
 اند.شده 

 .MCSپارامترها در روش  میتنظ  - 6 جدول

Table 6. Setting the parameters in the MCS method. 

 

Total number of samples: 1000 
Samples to be computed in 

parallel: 
3 

 . FORMپارامترها در روش  میتنظ  - 7جدول 

Table 7. Setting the parameters in the FORM method. 

Optimization algorithm 1. 
Optimization algorithm used: NLPQL 

. Optimizer settings2 

Desired accuracy: 0.0005 

Differentiation scheme: Central 

Differentiation step size: 0.01 

Maximum number of solvers runs: 10000 

Number of parallel line searches: 1  

 . ARSM-DSپارامترها در روش  میتنظ  - 8جدول 

Table 8. Setting the parameters in the ARSM-DS method. 

1. Directional sampling 

Number of directions: 1000 

2. Metamodel 

Number of supports in 1st step: 200 

Scaling factor in 1st step: 3 

Number of supports in per step: 50 

Number of steps: 3 
 

 قطعیت در موتور الکتروپمپ انتشار عدم  

تابع غیر خطی   g(x)برای بسیاری از کاربردهای عملی، تابع حالت حدی 
گیری  و دارای تعداد زیادی متغیر تصادفی است. در این حالت، انتگرال   xاز  

دست آوردن تابع عددی و دقیق، کار بسیار مشکلی خواهد بود. چرا که به 
𝑓𝑥(𝑥)   کار مشکلی است. با این حال، یک رویکرد ممکن با دقت مطلوب

سازی مونت کارلو با تعداد اجراهای زیاد است. از آنجاکه  استفاده از شبیه 
های  بر است، لذا همواره تمایل به سمت روش سازی مونت کارلو زمان شبیه 

وجود دارد. در پژوهش حاضر، هدف   ARSM-DSتحلیلی تقریبی مانند  
می  الکتروپمپ  اطمینان  قابلیت  حدی محاسبه  توابع  بنابراین،  باشد. 

 شوند.صورت زیر تعریف می به 

(11 ) 𝑔1(𝑥) = 𝐼𝑠𝑝𝑟𝑒𝑞
− 𝐼𝑠𝑝𝑐𝑎𝑙

 

(12 ) 𝑔2(𝑥) = (
𝑀0

𝑀𝑓

)
𝑟𝑒𝑞

− (
𝑀0

𝑀𝑓

)
𝑐𝑎𝑙

 

𝐼𝑠𝑝𝑐𝑎𝑙در روابط فوق،  
𝐼𝑠𝑝𝑟𝑒𝑞ایمپالس ویژه محاسباتی و    

ایمپالس   

هم واقعی  ) چنینویژه 
𝑀0

𝑀𝑓
)

𝑐𝑎𝑙

و     محاسباتی  جرم  )نسبت 
𝑀0

𝑀𝑓
)

𝑟𝑒𝑞

 

باشند. شایان ذکر است مقادیر محاسباتی خروجی  نسبت جرم واقعی می 
 باشد. سازی و مقادیر واقعی الزام ماموریتی میفاز بهینه

 توابع حدی در موتور الکتروپمپ

طور که قبلاً نیز به آن اشاره شد، احتمال شکست در الکتروپمپ همان 
𝑃𝑓صورت  به  = 𝑝𝑟𝑜𝑏[𝑔(𝑥) ≤ میمی   [0 که باشد؛  داد  نشان  توان 

𝐼𝑠𝑝𝑐𝑎𝑙
)و    

𝑀0

𝑀𝑓
)

𝑐𝑎𝑙

عملکردی    و  هندسی  مشخصات  از  تابعی 

به الکتروپمپ می توابع حدی  لذا  شوند. صورت ذیل تعریف می باشند. 
 ((: 14( و ) 13)روابط ) 
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(13 ) 𝑔1(𝑥) = 𝐼𝑠𝑝𝑟𝑒𝑞
− 𝐼𝑠𝑝𝑐𝑎𝑙

≥ 0 = 𝐼𝑠𝑝𝑟𝑒𝑞
≥ 316.4 (14 ) 𝑔2(𝑥) = (

𝑀0

𝑀𝑓

)
𝑟𝑒𝑞

− (
𝑀0

𝑀𝑓

)
𝑐𝑎𝑙

≤ 0 =  (
𝑀0

𝑀𝑓

)
𝑟𝑒𝑞

≤ 0.066 

 . ی ها در موتور الکتروپمپ   ت ی و عدم قطع   رات یی دامنه تغ   رها، ی متغ   - 9جدول  

Table 9. Variables, range of changes and uncertainties in electropump engine . 

Distribution 

Type COV 
Variable 

Type 
Notation Max. Min. Reference 

Value Variable 

Normal % 2 Continues 
0

f
 2.34 2 2.24 Consumption ratio 

Deterministic - Continues uk  1.05 1.03 1.04 
Ratio of tank 

volume to 

propellant volume 

Deterministic - Continues 0p  300 250 270 Initial pressure of 

the gas tanks 
Normal %2 Continues cP  120 95 110 Chamber Pressure 

Normal %2 Continues b,E  500 130 230 Battery energy 

densities 

Deterministic - Continues inv  0.9 0.80 085 Efficiency of 

inverter 

Deterministic - Continues oxp  0.7 0.63 0.66 Efficiency of 

oxidizer pump 

Deterministic - Continues fp  0.65 0.56 0.61 Efficiency of fuel 

pump 

Deterministic - Continues b  1200 600 900 Burning time 
 

تر نیز اشاره شد، متغیرهای طراحی موتور  طور که پیش از طرفی همان 
ضریب حجمی   مصارف،  نسبت  از:  عبارتند  اولیه  الکتروپمپ  فشار  مخازن، 

راندمان   باطری،  انرژی  چگالی  احتراق،  محفظه  فشار  فشارگذاری،  مخازن 
اینورتور، راندمان پمپ سوخت، راندمان پمپ اکسید کننده و زمان سوزش از  
میان متغیرهای اشاره شده، سه متغیر نسبت مصارف، فشار محفظه احتراق و  

اند. مقادیر انحراف  نتخاب شده چگالی انرژی باطری بعنوان متغیرهای تصادفی ا 
دست  ها به معیار متغیرهای طراحی بر اساس دانش متخصصان یا از بانک داده 

 کنند. سازی تغییر نمی آید. مقادیر پارامترهای طراحی در هنگام بهینه می 
، خروجی روش قابلیت اطمینان مورد ارزیابی واقع  6تا    4های  شکل 

، نمودار ابر قابلیت اطمینان برای فشار محفظه در مقابل  4شده است. در شکل 
طور که ملاحظه  نسبت مصارف برای توابع هدف نشان داده شده است. همان 

تقسیم    3غیر ایمن  و   2ایمن  ، 1شود، نواحی تحلیل به سه بخش شکست می 
مورد نظر نشان داده   ، احتمال شکست برای روش 5شده است. در شکل  

عدد   روش  این  برای  اطمینان  قابلیت  است.  زده    1.6e-05شده  تخمین 
با تابع هدف    ی باطر   ی انرژ   ی رتباط فشار محفظه و چگال ا   ، 6  شکل شود.  می 

ی را  الکتروپمپ   ه ی تغذ   ستم ی در س   نان ی اطم   ت ی در ابر نقاط قابل   یی سرعت نها 
 دهد. نشان می 

 
1. Failed 

2. Safe 

 
در ابر   ییارتباط فشار محفظه و نسبت مصارف با تابع هدف سرعت نها -4شکل

 . یالکتروپمپ هیتغذ ستمیدر س نانیاطم تینقاط قابل

Fig. 4. The relationship between the chamber pressure and 

consumption ratio with the objective function of the final 

velocity within the cloud of reliability points in the electro-

pump feeding system. 

3. Unsafe 
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  ری با دو متغ یالکتروپمپ هیتغذ ستمیدر س منیشکست و ا  هیناح کی تفک - 5شکل

 .فشار محفظه و نسبت مصارف

Fig. 5. Clarify the failure and safe area in electro-pump feeding system 

with two variables of chamber pressure and consumption ratio. 

 

 

 

 

 

 

 
 

  ییبا تابع هدف سرعت نها یباطر یانرژ  یفشار محفظه و چگال ارتباط -6 شکل

 .یالکتروپمپ هیتغذ ستمیدر س نانیاطم تیدر ابر نقاط قابل

Fig. 6. Relation between chamber pressure and battery energy 

density with the objective function of the final speed in the cloud 

of reliability points in the electro-pump feeding system. 

بینی قابلیت اطمینان  گام هفتم: پیش 

 پمپ الکترو 

روش  کلی،  حالت  پیش در  تقسیم  های  دسته  دو  به  اطمینان  قابلیت  بینی 
سازی نرخ خرابی سیستم و روش دوم،  شوند: روش اول، مبتنی بر مدل می 

طریق تابع تجمعی چگالی احتمال. از  سازی احتمال شکست از  مبتنی بر شبیه 
 های ذیل اشاره نمود:  توان به روش های احتمالاتی می ترین روش مهم 

تحل  شب ،  2و    1مرتبه    نان ی اطم   ت ی قابل  ل ی روش   ای   ی ساز ه ی روش 
 های ترکیبی.  و روش  ها( مدل )شبه   ن ی گز ی جا  ی هامدل ی،  بردار نمونه 

 
1. Reliability Assessment 

ملاحظه شد؛ در این پژوهش از چند روش احتمالاتی    تر پیش طور که  همان 
بینی قابلیت اطمینان در فاز طراحی مفهومی مورد استفاده قرار  برای پیش 

 گرفته است.  

 1ارزیابی قابلیت اطمینان
 یهااز شاخص   ی کم   ن یتخم   ، ده ی چ یپ   ی ها ستم ی س   نان یاطم   ت ی قابل   ی اب ی ارز 

در دسترس   ستم، ی س   نان ی اطم   ت ی قابل   نظیر   ستم ی س   نان ی اطم   ت ی مختلف قابل
 یروش احتمال   ک ی بر اساس   ستم ی س   ی زمان خراب   ن ی انگ ی و م   ستم ی بودن س 

 است.    نان ی اطم   ت ی قابل ی ها با استفاده از داده 

است    نان یاطم   ت ی قابل   ی اب ی ارز  مفهوم  بدین  طراحی  فاز  آدر   ایکه 
 بتوان،  که ی طور به ؟  مطابقت دارد  ی با الزامات طراح  ستم ی س   نان ی اطم   ت ی قابل 

 .نمود ارائه    پیشنهادات موثری را بهبود محصول  برای  

سیستم،    نانیاطم  تیقابل  یابیارزاز طرفی    اولیک  مراحل   ه یاز 
انتهای چرخه عمر یعنی  تا  و    ی شروعمفهومفاز طراحی    طراحی یعنی

از    نانیاطم  تیقابل  یکم  یابیارزادامه دارد.    سیستمنظارت بر عملکرد  
 است.   نانیاطم تیقابل لگریتحل فیوظا نیترمهم

با توابع    ARSM-DSدر روش    تحلیل قابلیت اطمینان الکتروپمپ 
  7های  حدی ایمپالس ویژه، نسبت جرم و هر دو تابع حدی بترتیب در شکل 

شود تا زمانی که ایمپالس ویژه موتور  اند. ملاحظه می نشان داده شده   8و  
  343ثانیه است، قابلیت اطمینان یک است. با افزایش ایمپالس ویژه تا    320

  ی درصد   3/ 5  ش ی با افزا کند.  تغییر پیدا می   0/ 997قابلیت اطمینان به عدد  
یابد. در ادامه، با  کاهش می   0/ 967تا عدد    نان ی اطم   ت ی قابل   ژه، ی و   مپالس ی ا 

  ی عن ی   ژه ی و   مپالس ی به حداکثر ا   دن ی و رس   ژه ی و   مپالس ی ا   ی درصد   4  ش ی افزا 
 . کند می   دا ی پ   ش ی درصد افزا   4  زان ی به م   یی سرعت نها   ه، ی ثان   366/ 5

 
 ی الکتروپمپ   ه ی تغذ   ستم ی در س   نان ی اطم   ت ی و قابل   ایمپالس ویژه ارتباط شاخص    - 7  شکل 

Fig. 7. Correlation between specific impulse index and 

reliability in electro-pump feeding system. 

Designs on LSF 

Safe domain 

Supports 

Unsafe domain 
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. ی الکتروپمپ   ه ی تغذ   ستم ی در س   نان ی اطم   ت ی ارتباط شاخص نسبت جرم و قابل   -   8  شکل   

Fig. 8. Correlation between mass ratio index and reliability in 

electro-pump feeding system. 

  بندیو جمع  گیرینتیجه

در   نانیاطم  تیقابل  بر مبنای  یطراحسازی  در این پژوهش نحوه پیاده
های مشخص فاز طراحی مفهومی یک سامانه فضایی با استفاده از گام

اطمینان قابلیت  مبنای  بر  طراحی  اصلی  گام  هشت  شد.  موتور   ارائه 
. در تخصیص قابلیت اطمینان هشت شدسوخت مایع الکتروپمپ بیان  

سازی روش متداول معرفی و دو روش منتخب در موتور الکتروپمپ پیاده
شد. ملاحظه شد که هر دو روش در تخصیص قابلیت اطمینان به عدد  

روش    997/0 از  اطمینان  قابلیت  ارزیابی  در  با   ARSM-DSرسیدند. 
جرم   نسبت  ویژه،  ایمپالس  حدی  شد.  توابع  تا  استفاده  شد  ملاحظه 

ثانیه است، قابلیت اطمینان یک است.    320که ایمپالس ویژه موتور  زمانی
تغییر    997/0قابلیت اطمینان به عدد    343با افزایش ایمپالس ویژه تا  

تا    نانیاطم  تیقابل  ژه،یو  مپالسیا  یدرصد   5/3  شیبا افزاکند.  پیدا می
  10100تا    9650از    ییسرعت نها  ش یبا افزا  یابد.کاهش می  967/0عدد  

 ل ی. دلابدی یکاهش م475/0تا    984/0از    نانیاطم  تیقابل  ه،یمتر بر ثان
نزد  نیا محسوس  به   کیکاهش  نقطه  به  شکست  نقطه    نه یشدن 

م  ژهیو  مپالسیا  ممی )ماکز م  مینیو  جرم(  افزا  . باشدی نسبت    7  ش یبا 
متر    9650به    9000از    ییسرعت نها  رییتغ  یعنی  ،ییسرعت نها  یدرصد
 .کندیم رییتغ 984/0تا  نانیاطم تیقابل ه،یبر ثان
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 Recent advancements in space technology have sparked significant 

interest in small satellite constellations, primarily due to their reduced 

costs, quicker development cycles, and improved capabilities. 

Although the costs associated with launching these satellites remain 

high, innovative strategies are emerging that offer alternatives to 

conventional deployment methods for positioning constellations in 

their designated orbits. These deployment strategies can be broadly 

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

indirect deployment method that utilizes Earth's oblateness 

perturbation alongside the satellite's propulsion subsystem to position 

satellites across multiple orbital planes. The method has been 

rigorously simulated and analyzed in the context of two operational 

satellite constellations, each serving distinct purposes—remote 

sensing and global internet provision. Furthermore, a comprehensive 

launch and deployment strategy has been developed and applied to a 

regional satellite navigation system, consisting of 130 satellites 

designed to serve Iran. This approach emphasizes the influence of 

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

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

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

demonstrates how leveraging the natural nodal precession caused by 

Earth's oblateness can significantly enhance the deployment process, 

reducing fuel consumption and operational costs. This approach 

presents a promising alternative for future satellite constellation 

deployments, offering both economic and technical advantages. 
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ا  ک چک ب  استف ده از اثر  د   ه   م ه ا ه س ز  م ظ مه   انه 

 کر  ت زمین 

2، مهدی جعفری  *1جواد موسوی ترکمانی سید 
 3و رضا زردشتی  

 دانشجوی دکتری، مجتمع دانشگاهی هوافضا، دانشگاه صنعتی مالک اشتر، تهران، ایران  -1
 دانشیار، مجتمع دانشگاهی هوافضا، دانشگاه صنعتی مالک اشتر، تهران، ایران  -3و  2

 

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

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

 1402 دی 9انتشار اولین 
 

 های کلیدی:  واژه 

 ای  های ماهواره منظومه
 سازی منظومه  روانه

 تقدم گره 
 عدم کرویت زمین  

 صفحه مانور تغییر 
 

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

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

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

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

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

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

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

 km a ،یضیب یاصل قطرمین

 Δτ ی سازروانه ریتأخ زمان

 deg i ، یمدار بیش یۀزاو

 J یامنطقه کیهارمون

 kg m جرم،

 km r ن،یاز مرکز زم فاصله

 km R شعاع،

 sec ΔT ،یسازروانه یبرا ازیموردن زمان

 m/sec V سرعت، 

 2sec/3km μ ،یجاذب پارامتر

 rad Ω ،یصعود ۀگر یۀزاو

 مقدمه

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

 
1. Rideshare 
2. Piggyback 

3. P-POD: Poly Picosatellite Orbital Deployer 

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

7. RocketLab Electron 

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

سه  آن    در  ای ارائه کردند کهماهواره  همنظوم  ستمیس  کی  لیتحل  یبرا
و    مایفضاپ  یو مدار، طراح  یکربندیپ  طراحی:  دنددر نظر گرفته شماژول  

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

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

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

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

 
1. In-Plane Separation 

2. Nodal Precession 

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

 یسازمدل

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

 

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

 
1. Nodal Regression 

2. Legendre Functions 

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

(1 ) 𝑈 = 𝑈(𝑟,𝜙) = −
𝜇

𝑟
+ Φ(𝑟, 𝜙) 

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

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

(2 ) Φ(𝑟,𝜙) =
𝜇

𝑟
∑ 𝐽𝑘 (

𝑅

𝑟
)

𝑘

𝑃𝑘(cos 𝜙)

∞

𝑘=2

 

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

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

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

(3 ) 
Φ(𝑟,𝜙) =

𝐽2

2

𝜇

𝑟
(

𝑅

𝑟
)

2

(3 cos2 𝜙 − 1) 

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

(4 ) 𝐚 = −∇ (−
𝜇

𝑟
+ Φ) = −𝜇

𝐫

𝑟3
− ∇Φ 

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

(5 ) 

𝐩 =
3

2

𝐽2𝜇𝑅2

𝑟4
(

𝑅

𝑟
)

2

[
𝑥

𝑟
(5 (

𝑧

𝑟
)

2

− 1) 𝐢̂

+
𝑦

𝑟
(5 (

𝑧

𝑟
)

2

− 1) 𝐣̂

+
𝑧

𝑟
(5 (

𝑧

𝑟
)

2

− 3) 𝐤̂] 

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

(6 ) 
Ω̇ = − [

3

2

√𝜇𝐽2𝑅2

2(1 − 𝑒2)2𝑎7 2⁄
] cos 𝑖 

ω̇ = − [
3

2

√𝜇𝐽2𝑅2

2(1 − 𝑒2)2𝑎7 2⁄
] (

5

2
sin2 𝑖 − 2) 

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

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

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

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

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

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

 شود.  منظومه تکرار می 

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

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

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

 

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

 .[3] مختلف 

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

varying inclination [3]. 

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

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

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

 سازیهای روانه روش

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

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

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

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

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

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

 سازی متوالی روانه 

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

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

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

 اند.  و مدار تزریق با رنگ آبی مشخص شده

 
 .سازی متوالیبا زمان در روش روانه  Ωتغییرات   -3شکل 

Fig. 3. RAAN evolution for the sequential deployment 

method. 

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

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

(7 ) Δ𝑇 = (
ΔΩ𝑅

Ω̇𝑚𝑖𝑠 − Ω̇𝑖𝑛𝑗

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

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

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

(8 ) Δ𝜏 = (
ΔΩ𝑅

Ω̇𝑚𝑖𝑠 − Ω̇𝑖𝑛𝑗

) 

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

 توان به شکل زیر نوشت: دست یافت را می

(9 ) Δ𝛺𝑅 =
𝛾

𝑛
 

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

 زیر بازنویسی کرد: صورتبه 

(10 ) Δ𝑇 = (
𝛾

Ω̇𝑚𝑖𝑠 − Ω̇𝑖𝑛𝑗

)
𝑛 − 1

𝑛
+ Δ𝑡 

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

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

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

(11 ) 𝑄 = 𝑊𝑎𝑆𝑎 [
𝑎 − 𝑎𝑡

𝑎̇𝑥𝑥
]

2

+ 𝑊𝑒 [
𝑒 − 𝑒𝑡

𝑒̇𝑥𝑥
]

2

+ 𝑊𝑖 [
𝑖 − 𝑖𝑡

𝑖̇̇𝑥𝑥

] 

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

(12 ) 𝑆𝑎 = [1 + (
𝑎 − 𝑎𝑡

𝑚𝑄𝑎𝑡

)]

1 𝑟𝑄⁄

 

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

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

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

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

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

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

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

(13 ) ΔV𝑡𝑜𝑡 = 𝑀ΔV𝑠𝑎𝑡 (
ΔΩ𝑅

Ω̇𝑚𝑖𝑠 − Ω̇𝑖𝑛𝑗

) 

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

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

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

(14 ) ΔV𝑡𝑜𝑡 = (
𝛾

𝛾 + 𝜏ΔΩ̇ − ΔΩ̇Δ𝑇
) ΔV𝑠𝑎𝑡  

ΔΩ̇که در آن   = Ω̇𝑚𝑖𝑠 − Ω̇𝑖𝑛𝑗. 

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

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

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

 سازی و نتایج شبیه

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

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

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

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

 (: سنجش از دور1) همنظوم

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

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

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

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

 .( 1) همشخصات مأموریت منظوم -1جدول 

Table 1. Constellation (1) specifications. 

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

Hall-Effect Thrusters Propulsion 
3000 sec Specific Impulse 

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

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

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

Ω1 −
𝜋

𝑛𝑝

(𝑛 − 1) 

𝑛 = 1,2, … ,6 
RAAN, Ω 

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

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

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

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

 

 .(1) هتغییرات ارتفاع منظوم  -4شکل 

Fig. 4. Altitude of constellation (1). 

 

 
 .( 1) همنظوم صعودی هتغییرات گر -5شکل 

Fig. 5. RAAN of constellation (1). 

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

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

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

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

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

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

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

148.2 153.1 FM5 

145.2 154.0 FM2 

147.5 153.0 FM6 

149.3 154.0 FM4 

148.4 107.9* FM3 

150.1 159.8 FM1 

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

 .(2) همشخصات مأموریت منظوم  -3جدول 

Table 3. Constellation (2) specifications. 

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

Hall-Effect Thrusters Propulsion 
3000 sec Specific Impulse 

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

0   Eccentricity, 𝑒 
53º Inclination, 𝑖 

360º RAAN, Ω 
Mission Orbit Specifications 

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

53.0º  ± 0.01º Inclination, 𝑖 

Ω1 −
2𝜋

𝑛𝑝

(𝑛 − 1) 

𝑛 = 1,2, … ,18 
RAAN, Ω 

 
1. Hall Effect Thrusters 

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

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

 

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

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

 

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

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

days. 

 ای(: ناوبری منطقه 3) همنظوم

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

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

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

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

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

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

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

 .(3) همشخصات مأموریت منظوم - 4جدول 

Table 4. Constellation (3) specifications. 

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

Hall-Effect Thrusters Propulsion 
3000 sec Specific Impulse 

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

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

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

0º Eccentricity, 𝑒 
42.0º   Inclination, 𝑖 

Ω1 −
2𝜋

𝑛𝑝

(𝑛 − 1) 

𝑛 = 1,2, … ,13 
RAAN, Ω 

 

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

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

constellation (3) in 300 days. 

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

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

 
 )الف( 

 
 )ب(

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

 .سازیاز اتمام روند روانه

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

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

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

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

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

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

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

299.60 𝑚 𝑠⁄ ها، این  . این در حالی است که اگر هر یک از این ماهواره
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ΔV1مانور را با انتقال هوهمان انجام دهد، تنها برای افزایش ارتفاع به مقدار  
′ =

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

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

ΔV′ = ΔV1
′ + ΔV2

′ = 2840.7 𝑚 𝑠⁄  

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

 دهد. نشان می

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

 .(: پوشش اینترنت2)

Table 5. Comparison of ΔV simulation with Hohmann and 

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

Simulation 
Hohmann & plane 
change maneuvers 

Value 

299.60 2840.7 𝚫𝐕 (𝒎𝒔−𝟏) 

1 month ~ 50 min 𝚫𝑻 

 گیرینتیجه

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

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

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

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

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

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

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

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

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

 شد.  ای پرداخته خواهدهای ماهوارهطراحی مفهومی منظومه

 تعارض منافع

 .هیچگونه تعارض منافع توسط نویسندگان بیان نشده است
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 A significant challenge in developing simulation software for flying 

objects is managing the transition from concept design to the final stages 

of hardware-in-the-loop integration. This paper introduces essential 

software engineering standards and procedures for developing robust, 

multi-stage launch vehicle simulation software using a novel approach to 

address this challenge. The proposed rational unified process (RUP) 

structure supports the rapid deployment of six degrees of freedom (6DoF) 

simulation software, allowing its application with minimal modifications 

in software-in-the-loop and hardware-in-the-loop laboratories. The paper 

discusses the standards and procedures for software production, followed 

by a detailed examination of the proposed simulation software structure. 

The RUP is recommended for developing 6DoF satellite simulation 

software, emphasizing that the programming expertise is more crucial 

than the choice of programming language. Given the Iranians strong 

programming expertise in C++, it is recommended as the programming 

language for 6DoF simulation due to its ease of debugging and faster 

development speed. Adhering to standard C++ ensures compatibility 

across C++ Builder, Turbo C++, and Visual C++ compilers with minimal 

modifications. Furthermore, the paper discusses the limitations of other 

languages, such as Fortran and Delphi, for subsystems like vehicle 

dynamics simulation (VDS), highlighting their weaker support for object-

oriented programming. The conclusion supports the use of C++ for its 

robustness, flexibility across compilers, and strong development tools, 

thereby enhancing the efficiency and maintainability of satellite 

simulation projects. 
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  افزارلازم مهندسی نرم   ی ها ه ی استانداردها و رو   ، افزار در حلقه است. در این مقاله سخت   شگاه ی آزما 

  د یجد   ی کرد ی ای صلب چندمنظوره با رو مرحله برهای چند ماهواره   ی ساز ه ی افزار شب برای تولید نرم 
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 مقدمه  

سازی در طیف وسیعی از کاربردها علمی و فنی مورد امروزه ابزار شبیه 
می  قرار  محصول،  استفاده  یک  عملکردی  الزامات  توسعه  گیرد؛ 

ها، ها، کاهش هزینه آزمایشآزمایشاعتبارسنجی طراحی، پشتیبانی از  
های غیرقابل دسترس، آموزش کاربر، تمرین فرایندهای  بررسی محیط 

تفریح، نمونه از  خطرناک، تحلیل دینامیک پرواز، تجمیع قطعات و  ای 
   .[1] این کاربردها هستند

کند. برها ایفا می ماهوارهمسیر نقش مهمی را در توسعه  سازی  شبیه 
خصوص، مبین این اهمیت  حجم زیاد مقالات و سایر متون علمی در این  

بر، مهندسین برای است. حین مراحل ابتدایی برنامه توسعه یک ماهواره
آیرودینامیک، محل  ارزیابی طرح پیکربندی،  پیشرانش،  جایگزین  های 

و محدودیت شبیهپرتاب  از  ناوبری  و  کنترل   ، هدایت  آن،  سازی های 
ای که  سازی به دلیل همین مباحث چندگانهپرواز استفاده می کنند. شبیه 

می  بر  میدر  چالشگیرد  مدل تواند  چارچوب  باشد.  و انگیز  سازی 
 مطرح شده است.   [2-4]برها در  مراجعی نظیر سازی ماهوارهشبیه 

توان  سازی را به دو دسته کلی میهای مورد استفاده در شبیهزبان 
ها هستند که در آن  Imperativeهای دستوری یا : زبان[5]تقسیم کرد  

الگوریتم و  قدم عبارات  در  می ها  تعریف  نقطه  های صریح  در  و  شوند؛ 
زبان  نوع  این  زبان مقابل  از  نوینی  رویکرد  امروزه  مدلها،  سازی  های 

توسعه    Modelica  [6]نظیر    Declarativeتحت عنوان زبان اعلانی یا  
در این   شوند.ها اعلانات از طریق معادلات انجام میاند که در آنیافته

 ایم. های دستوری پرداختهبه زبان  مقاله صرفاً

طولانی تست به دلیل هزینه زیاد تست، اصلاحات زیاد و زمان  
سامانه  شبیه واقعی  سخت ها،  درحلقهسازی  آن    (HIL)افزار  در  که 

شود روشی است که به  افزار جایگزین میافزاری با سخت های نرمبخش 
و    [8] ، هدایت[7] های ناوبریخوبی برای اعتبارسنجی صحت الگوریتم

افزارهای سازی عملکرد سختتثبیت شده است. در این شبیه  [9] کنترل
توان بررسی نمود. امکان توسعه  مختلف را در شرایط مختلف پروازی می

الزاماتی دارد که از ابتدای فرایند    HILسازی  سازی به شبیه افزار شبیه نرم
  نیا  یاز مشکلات جار  یکها توجه داشت. یتوسعه نرم افزار باید به آن 

تا    پروژه  کی  یمفهوم  یافزار از فاز طراحنرم  یرشد و ارتقا  ندیحوزه فرا
 هایی چالش به  تواند منجر  است که می  HIL  شگاهیمراحل آزما  نیآخر
  شود. برو اصلاحات فراوان و زمان راتییاز تغ یناش

تول در   یسازه یشب  یافزارهانرم   نینخست  دیاگرچه  پرنده  اجسام 
با وجود عمر نسبتاً کوتاه    کنیل و  گرددیکشور به اواسط دهه شصت باز م

پ تاکنون  ملاحظه  یهاشرفتیخود،  متاسفانه  .  نداداشته   یاقابل 

 
1. International Electrotechnical Commission   

چنین   توسعه  به  اقدام  تجربه  حسب  بر  عمدتا  هوافضایی  متخصصین 
نمودهنرم نرم افزارهایی  توسعه  استانداردهای  به  کمتر  و  افزارهای  اند 

این مقاله الزامات و استاندارهای این حوزه را   اند.هوافضایی توجه داشته 
 کند.بررسی می 

شده است که ابتدا به    یسازمانده  صورتنیمقاله بد  نیساختار ا
  افزارمنرم افزار پرداخته و سپس ساختار نر  دیتول  یهاهیاستانداردها و رو

 شودیمورد بحث قرار داده م یشنهاد یپ یسازه یشب

 افزارهای تولید نرماستانداردها و رویه 

،  معتبر الملل و نیاز به استفاده از استانداردهای  با توجه به توسعه تجارت بین 
بین  مؤسسه   ISOالمللی  مؤسسه  همکاری  تدوین    1IEC با  به  اقدام 

افزاری المللی برای تولید و مستندسازی محصولات نرم استانداردهای بین 
استاندارد  نموده  سال    ISO/IEC12207اند.  در  شد    1995که  ارائه 

نرم توصیه  محصول  یک  حیات  و  ساخت  چرخه  کل  برای  افزاری  هایی 
توان مراجعه  می  [ 10] که به عنوان نمونه کاربردی به  پیشنهاد کرده است 

آن  نمود  از  مؤسسه   IEEE. پس  بومی   2EIA به کمک  به  سازی اقدام 
ای شده   شده و بهتر توصیف امریکا نمود و نسخه بومی در    12207  استاندارد 

نهایت  کرارائه    IEEE/EIA12207   [11 ]عنوان تحت  در  با   DODد. 
  MIL-STD-498پذیرش استاندارد مذکور، استانداردهای قبلی خود یعنی  

  را از رده خارج کرد.   J-STD-016-1995و  
های استانداردسازی اروپا، استانداردهای یکی از معتبرترین سازمان

ا نسخه  اولین  اروپاست.  فضایی  سال    نیآژانس  در    1984استانداردها 
نرم شمنتشر   کلیه  برای  استانداردها  این  رعایت  اکنون  که  افزارهای د 

است.   اجباری  استاندارد   [12]  مرجعآژانس  مفاد  تحلیل  و  تجزیه  به 
ESA-PSS-05-00    استاندارد به  پرداخته    ISO/IEC12207نسبت 

  افزارنرم   یککه باید در چرخه حیات    یاین استاندارد مراحل  براساس   است. 
 : از عبارتند  شود طی

 افزارتعیین نیازهای کاربر و نرم •
 افزارنرم تولید و تفصیلی طراحی و افزارنرم معماری طراحی •
 برداریافزار برای بهرهانتقال و واگذاری نرم •
 بردارینگهداری و بهره •

نرم   فرآیند  مجموعه مهندسی  قدم افزار  از  قابل  ای  های 
نرم پیش  توسعه  برای  می بینی  را مشخص  از یک  افزار  پیروی  کند. 

نرم  تولید  منظم  نرم رویه  تولیدکنندگان  به  می افزار    کند افزار کمک 
زمان  نرم   تولید   به   مربوط   امور  حداقل  در  را  پروژه  و  منظم  را  افزار 

طراحی یک رویه تولید    برای انجام دهند.    یی ممکن و با کارایی بالا 

2. Electronic Industris Association 
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د و از آن جا که  کر های متفاوتی استفاده  توان از روش افزار می نرم 
نرم  پروژه  پروژه هر  دیگر  با  می افزاری  است،  متفاوت  گفت  ها  توان 

ها تفاوت دارد. در واقع انتخاب  رویه تولید آن پروژه نیز با دیگر پروژه 
روش  مستقیمی این  رابطه  اندازه    ها  و    گروه با  دارد  پروژه  در 

های تولید متفاوت دارند.  افزارهای بزرگ و کوچک نیاز به رویه نرم 
و    Scrum  ، ی آبشار   ی ها به مدل   توان ی ها م روش   ن ی ا   ن ی تر از مهم 
RUP   .اشاره کرد 

مدل ترتیب  »یا    «چرخه حیات کلاسیک»که گاهی  یآبشار  مدل
نظام   شود، ی م  دهینام  «خطی نگرش  زنجیربیانگر  و  به  اهمند  نسبت  ی 

افزار است که در سطح سیستم شروع شده و با تحلیل، طراحی،  تولید نرم 
نرم  پشتیبانی  و  آزمون  میکدنویسی،  پیشروی  کند. افزاری 

DOD_STD_2167A   افزار بر مدل آبشاری تولید نرم   رجامع دطوربه
 شده های کوچک تقسیم  در این روش سیستم به قسمت.  [13]  تکیه دارد

آید. سپس برای نمایش بندی به وجود می و سطوح مختلفی از این تقسیم 
  (DFD)1دیاگرام جریان داده    سازی چگونگی گردش اطلاعاتو مدل

فرایند   تعریفبه توان  می  DFDجزئیات هر    بهشود. با پرداختن  ایجاد می
می  نوشته  مستقیماً  کد  یا  مرحله  این  در  و  طراحی  رسید  ابتدا  یا  شود 

سازی شود. برای نمایش و مدلالگوریتم انجام شده، سپس کد نوشته می
اطلاعاتی طراحی    2ERD ساختار  داده  پایگاه  آن  روی  از  و  ترسیم 

 شود.  می
خصوص برای  افزار که به های تولید نرم یکی از روش   ، امروزه 

نرم پروژه  می های  قرار  استفاده  مورد  کوچک  توسط  افزاری  و  گیرد 
  Scrumاست، روش  نظران مورد تأیید قرار گرفته بسیاری از صاحب 

می  تکرارشونده،  روش  این  از  استفاده  با  نرم است.  افزارهای  توان 
قسمت  به  را  با  بزرگ  را  قسمت  هر  سپس  و  تقسیم  کوچکتر  های 

تهیه   بالا  نرم کر کیفیت  تولید  قوی  مدیریت  روش،  این  در  افزار  د. 
برنامه  به  که  دارد  می وجود  اجازه  در  نویسان  آن  از  استفاده  با  دهد 

این روش    افزار مورد ها به سرعت نرم پروژه  نظر را تهیه نمایند. در 
هر عضو از گروه موظف به درک وظیفه خود در پروژه است و باید  

  اجرایی  فازهای   یک هدف مشخص را در تمامی مراحل عملیاتی یا 
 .  کند   دنبال 

بین   تفاوتی  نرم و دیگر روش   Scrumاما چه  تولید  افزار  های 
یادآور شد  وجود دارد؟ در جواب این سؤال   هر    Scrumکه در  باید 

نرم  از  قسمتی  می مرحله  آماده  را  می افزار  روش  این  در  توان  کند. 
نرم  تولید  در  مرحله  پیشرفت  هر  در  را  د.  کر احساس    خوبی به افزار 

تواند بیشتر مفید باشد که در ابتدای پروژه  وقتی می   Scrumروش  
صورت دقیق مشخص نباشد و یک گروه کوچک  نیازهای کاربران به 

 
1. Data Flow Diagram 

2. Entity Rlationship Diagram 

بسیار است    Scrumافزاری باشد. مزایای استفاده از  مسئول پروژه نرم 
 دارد:   نیز اما این روش چند اشکال  

 .دارد زیادی هایتفاوت مرسوم هایو با روش است روش جدیدی -1
ای ممکن اساات از تکالیفی که مدیر نویسااان حرفهبرخی از برنامه -2

Scrum  دهد راضای نباشاند و بخواهند روش قدیمیبه ایشاان می 
خود را اجرا نماایناد و در صاااورت اجباار، در روناد اجرای پروژه  

 آفرینی کنند.کارشکنی کرده و مشکل
پروژه را    باایادهم از نظر کیفی و هم کمی    Scrumاز آنجااکاه مادیر    -3

 نیاز به مدیر بسیار قدرتمند دارد. Scrumمدیریت کند، 
4 -  Scrum   افزار نام برد، اما این روش  توان به عنوان روش تولید نرم را می

نمی  و  است  خوبی  هوشمند  پروژه  مدیریت  روش  را  بیشتر  آن  توان 
توان روش  را از آن جهت می   Scrumصورت منفرد استفاده نمود.  به 

اولویت  تخمین،  براساس  تحقیقی  روشی  که  برشمرد  بندی،  خوبی 
به  اگر  که  است  نتایج  بررسی  و  گروه  مورد  عملکرد  صورت صحیح 

صورت کامل آموزش داده شود،  استفاده قرار گیرد و قبل از استفاده به 
افزارهای  افزاری را به خصوص تولید نرم های نرم تواند راندمان پروژه می 

افزار بزرگی را خواهند  زیرمجموعه که خود نیز در نهایت تشکیل نرم 
 ی بالا ببرد.  صورت بسیار محسوس داد، به 

از معروف   3RUPروش   نرمترین رویهیکی  تولید  بوده  های  افزار 
شرکت   توسط  شده    IBMکه  اصلی  طراحی  هدف  حقیقت  در  است. 

RUP  نرم   اطمینان آیا  که  است  مهم  موضوع  این  تولیدشده  از  افزار 
، در زمان معین و با  کامل، با کیفیت بالا  صورتبه نیازهای کاربرانش را 

دارای سه جزء اصلی   RUPبودجه مشخص برآورده کرده است یا خیر.  
تواند مورد  های خوب که در رویه میحلاست: جزء اول از مجموع راه 

تهیه  مراحل  همان  دوم  جزء  است.  شده  تشکیل  گیرد  قرار  استفاده 
قسمتنرم آخر  جزء  و  است  تشکیلافزار  است.  های  رویه  این  دهنده 

RUP  تواند در مراحل مختلف این رویه به  حل خوب را که می شش راه
 : [14] ما کمک کند معرفی کرده است

آوری نیاازهاای توانناد در جمعهاا کاه می  Use-Caseاساااتفااده از    -1
 کاربران مفید باشند،

  افزار قابل استفاده مجدد،استفاده از معماری نرم -2
 ،های تکرارشونده برای کنترل بهتر و آسان پروژهاستفاده از روش -3
 ،UMLاستفاده از نمودارهای   -4
 افزار،کنترل تغییرات در نرم -5
 نکاربرا اولیه هایافزار با توجه به درخواستکنترل کیفیت نرم -6

و اصاولی اسات که  اتفرضایساازی مبتنی بر افزار شابیهتولید نرم
 :[15] توجه نمود هاآنلازم است به 

3. Rational Unified Process 



 

  

 
 85 / برها سازی شش درجه آزادی ماهواره در طراحی ساختار کد شبیه   ی شگاه یتوسعه آزما   کرد ی رو 

 علوم و فناوری فضایی                              
 2شمارة ، 17دورة ، 1403 سال 

ای نیاز همه کاربران را برآورده سازی منفرد و یکپارچههیچ شبیه  •
و  نمی دقت  در  متفاوتی  نیازهای  و  علائق  دارای  کاربران  کند؛ 

 جزئیات هستند،

سازی دارای دانش متفاوتی در موضوع مورد  دهندگان شبیهتوسعه  •
 سازی هستند، شبیه 

سازی شبیه   کاربردهای تواند انتظار داشته باشد همه  کس نمی هیچ  •
کس کاربردهای آتی ترکیب شوند؛ دنیا در حال تغییر است و هیچ 

 داند. سازی را حتی در یک حوزه نمی شبیه 

 باید امکان استفاده از فناوری و ابزارهای آتی لحاظ شود. •

فرضیات،   این  دهنبا  را شبیهگان  دتوسعه  ذیل  اهداف  باید  سازی 
 : [15] درنظر داشته باشند

شبیه • مسئله  یک  تجزیه  امکان  بخش باید  به  بزرگ  های سازی 
بخش کوچکتر   باشد،  داشته  و وجود  راحتی  به  را  کوچکتر  های 

 توان تعریف، ایجاد و اعتبارسنجی کرد،تر میصحیح

سازی افزاری به شبیه تر نرم های کوچک باید امکان ترکیب بخش    •
 بزرگ وجود داشته باشد،

بخش  • این  ترکیب  امکان  بخش باید  سایر  به  کوچک  های  های 
پیش یک  حتی  ایجاد  برای  نشده  وجود شبیهبینی  جدید  سازی 

 داشته باشد، 

شبیه  • از  باید  عمومی  شوند،توابع  جدا  خاص  مورد    سازی  در 
نرم معماری  شبیه استانداردهای  در  است  لازم  که  سازی افزار 

نکات کابردی قابل توجهی مطرح نموده   [ 15]رعایت شوند مرجع  
نرم پیشنهادی  ساختار  در  شبیهکه  بعد  افزار  بخش  در  که  سازی 

 شود مطرح شده است.  ارائه می 

 سازیافزار شبیه ساختار پیشنهادی نرم 

توان  سازی را از دید کاربردی به دو نوع می افزار شبیه های نرم زیرسیستم 
هایی زیرسیستم   طورکلی یا به   OFP)(1د: زیرسیستم برنامه پرواز  کرتقسیم  

های دینامیکی که حین پرواز  و زیرسیستم  شوند که حین پرواز استفاده می 
 خود دو قسم است:   که   شوند استفاده نمی 

با  نرم  -الف ارتباطی  هیچ  که  شبیه   OFPافزارهایی  نظیر  ساز  ندارند 
  2VDSبر دینامیک ماهواره

 OFP با مرتبط افزارهایینرم  –ب 

های مرتبط با آن  و برنامه  OFPبندی به خاطر اهمیت این تقسیم
برنامه   سخت   OFPاست.  هدایت  مثل  سیستم  کنترل،  و  افزارهای 

دارد. بنابراین از خصوصیات برنامه  بالاترین کلاس یعنی کلاس نظامی  

 
1. Onboard  Flight Program 
2. Vehicle Dynamic Simulator 

OFP حساس و  بالا  اطمینان  قابلیت  برنامه    یت،  است.  یک    OFPآن 
 های زیر باشد:تواند حداقل شامل ماژولبر میماهواره

 بر ماهواره کنترل سیستم ماژول •

 هدایت  سیستم ماژول •

 ناوبری  سیستم ماژول •

  ناوبری کمک سنسورهای هایسیگنال پردازش ماژول •

 (نیاز صورت در)  متریتله هایسیگنال ماژول •

   برماهوارهسیستمی فرامین مدیریت ماژول •

 خودکار انهدام جهت شکست تشخیص سیستم ماژول •

ندارند، زیرسیستم    OFPافزارهایی که هیچ ارتباطی با  یکی از نرم 
VDS    است   زیر   های ماژول   شامل   حداقل   زیرسیستم است. این : 

 دیفرانسیل معادلات حل ماژول •

 ماتریسی و برداری تانسوری، محاسبات حل ماژول •

 آیرودینامیک پیشرانش و  هایخواندن ورودی ماژول• 

 اتمسفر  مدل ماژول •

  زمین جاذبه مدل ماژول •

  برماهواره معادلات ماژول •

 عددی برونیابی  و یابیدرون ماژول •

 بر ماهواره اینرسی -جرمی و تراست محاسبات ماژول •

  IMU سازشبیه ماژول •

 سرومکانیزم  سیستم سازشبیه ماژول •

ین مدیریت فرام پسخور و افزاریسخت خیرهایأت سازشبیه  ژولما •

 OFPسیستمی 

نرم  از  دیگر  با  یکی  ارتباطی  هیچ  که  ندارند،   OFPافزارهایی 
پارامترهای   اولیه  مقداردهی  زیرسیستم   VDSزیرسیستم  این  است. 

اش این است که فایل یا پارامترهای نیروی پیشران، فایل یا ضرایب وظیفه 
ماهواره  ابعادی  و  اینرسی  جرمی،  پارامترهای  فایل آیرودینامیکی،  بر، 

ترجیحات  انرژتیک،  و  اینرسی  جرمی،  محیطی،  پارامترهای  خطاهای 
ای بودن را از کاربر دریافت دارد. همچنین این  سازی مثل چند مرحله شبیه 

ویرا  شامل  است  ممکن  ماهواره یزیرسیستم  موتور  طراحی  که شگر  بر 
کد   ویرایشگر  و  است  موتور  پارامترهای  و  پیشرانش  فایل  آن  خروجی 

 باشد.  Mark4یا    MDکد   صورت ضرایب آیرودینامیکی به 
آنالیز خروجی، زیرسیستمی است که وظیفه آن تهیه   زیرسیستم 

است.    OFPو    VDSمحیط گرافیکی کاربرپسند برای تحلیل پارامترهای  
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می همچنین  زیرسیستم  به این  لحظهتواند  خروجیصورت  از  های  ای 
VDS    وOFPبر را در اختیار کاربر  ، مدل خطی شده دینامیک ماهواره

 قرار دهد.
افزارهای مرتبط زیرسیستم بارگذاری پارامترهای پرواز، جزء نرم

محیط   است.   OFPبا   زیرسیستم  برای  کاربرپسندگرافیکی ی این 
تواند امکاناتی کند. همچنین می فراهم می   VDSیا    OFPهای ورودی 

شکل  دهد.    بر در اختیار قرار نظیر محیط گرافیکی طراحی مسیر ماهواره 
طورکه پیداست،  دهد. همان ها را نشان می ( ارتباط این زیرسیستم 1) 

شبیه  برای  معماری  این  ماهواره مزایای  ذیل  سازی  موارد  شامل  بر 
 است: 

مت برنامه پرواز  قس  راحتی  به  عبارتی  به  پرواز،  برنامه  حمل  قابلیت •
 ها قابل تشخیص و جداسازی است، از سایر زیرسیستم

 ،HIL و SIL هایآزمایشگاه توسعه  میانی مراحل کاهش •

  کوانتیزاسیون    سطوح   افزاری، سخت   تأخیرهای   خوب   سازی مدل   با  •
توان از تعداد  می  IMU، نویز سرومکانیزم و همچنین A/D دیجیتال 

 HILهای هدایت و کنترل در آزمایشگاه  های طراحی الگوریتم تست 
 م کرد. به طور چشمگیری ک

  انتخاب  هدایتی  روش  به  بسته  کارلو،  مونت  سازیشبیه  زمان  در •
  مقداردهی   هایزیرسیستم  از  سازیشبیه   هسته  جداسازی  با  شده
راری فقط یکبار  تک هایسازیشبیه   در زیرا شده  جوییصرفه اولیه

 پذیرد.انجام می VDSو   OFPبارگذاری و مقداردهی اولیه 

 

 .سازی شش درجه آزادیهای برنامه شبیهزیرسیستم -1 شکل

Fig. 1. Subsystems of the Six Degree of Freedom simulation 

scheme.  

 
 .افزار در حلقه سادهنرماولین قدم ایجاد آزمایشگاه  -2 شکل

Fig. 2. The first step to create the software lab in a simple loop.  

 
 .افزار در حلقه نهاییآزمایشگاه نرم -3 شکل

Fig. 3. Software lab in the final loop. 

 افزار در حلقه قابلیت آزمایشگاه نرم 

 آن  کردندوتکه   با  و  پیشنهادی  آزادی  درجه  شش  سازیبا ساختار شبیه 
شبیه(2)  شکل  صورتبه  یک  نرم،   ایجاد   ساده  حلقه  در  افزارسازی 
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برنامه  OFP  برنامه  دو  شامل  سازیشبیه  این.  گرددمی با  های  همراه 
های مرتبط،  همراه با برنامه   VDSمرتبط با آن در یک رایانه و برنامه  

های خاص با  توانند توسط رابط در رایانه دیگر است. این دو برنامه می
هم تبادل اطلاعات نمایند. برای انتقال داده، در بسیاری از کاربردهای  

پروتکل از  مانند  هوافضایی  و    MIL-1553  ،ARNIC-429هایی 
RS422   افزار  شود. اما اگر بر فرض از نرم استفاده میSimulink   استفاده

داده انتقال  کارتشود  توسط  سخت ها  شرکت  های  که  افزاری 
MathWorks    های و با استفاده از پروتکل  دادهدر اختیار کاربران قرار

TCP/IP    یاRS232   توان این دو برنامه را  شود. همچنین میانجام می
 نیز اجرا نمود.  PCهای مجازی روی یک  با تعریف رابط 

ماهواره ناوبری  و  کنترل  هدایت،  برنامه  رایانه  یک  قرار  در  بر 
شبیه می معادلات  دیگر  رایانه  در  و  جای   IMU  و  دینامیک  سازگیرد 
های سریال، شبکه یا چاپگر با یکدیگر  یرد. این دو رایانه با پورت گمی

می  برقرار  شبیه ارتباط  طراحی  مزایای    حلقه   در  افزارنرم  سازیکنند. 
 : از عبارتند

( بررسی صحت و اعتبار جداسازی برنامه هدایت، کنترل و ناوبری از  1
 بر،برنامه دینامیک ماهواره

 ( قابل حمل بودن آزمایشگاه،2

 های مربوطه، ( تست صحت و زمان برقراری پورت3

 .OFPدر برنامه  I/O( معماری و تولید ارتباطات 4

قدم توسعه داد و به  بهتوان قدم افزار در حلقه را می آزمایشگاه نرم
ها یا بردهای  افزار از کارتساز سخت های شبیه جای برخی از زیرسیستم

شبیه  سخت الکترونیکی  می ساز  همچنین  نمود.  استفاده  توان  افزاری 
د. رایانه سوم رایانه  کرزیرسیستم بارگذاری پارامترهای پرواز را نیز جدا  

افزار در آزمایشگاه نرم(  3نامیم. شکل )می  VLEPC)(1 تجهیزات پرتاب
 دهد.حلقه نهایی را نشان می 

 افزار در حلقه قابلیت آزمایشگاه سخت 

الگوریتم  از طراحی  ماهواره پس  ناوبری  و  بر لازم  های هدایت، کنترل 
الگوریتم پیادهاست  واقعی  و کنترل در شرایط شبه   سازی های هدایت 

 افزاربا نرم   افزارسخت   و سازگاری  طراحی  احتمالی  هاینقص   تا   گردند
  طراحی   نقص   تلرانس  و  خطاها  ها،نقص   تشخیص   جهت.  شود  آشکار
OFPاش  ، یک سیستم تشخیص نقص لازم است. سیستمی که توانایی

آشکارسازی شکست و تشخیص است. ویژگی مهم در طراحی سیستم 
تشخیص نقص، طراحی قابلیت تست سیستم است که دارای دو خصیصه 

در فاز تست طراحی تفصیلی .  [16]   باشد  پذیری رویت  و  پذیری کنترل

 
1. Vehicle Launch Equipment PC 

افزار در  در آزمایشگاه سخت  OFPهای  ، بسیاری از تستOFPسیستم  
  سیستم  یک  حلقه   در  افزارسخت   آزمایشگاه  واقع،   در.  شودحلقه انجام می 

جهت کرفراهم    OFP  برای  نقص  تشخیص آزمایشگاه  این  است.  ده 
 های زیر کاربرد دارد: تشخیص نقص 

 افزار سرومکانیزم با اتوپایلوتری سخت سازگا عدم •

 پرواز  از قبل شده یکپارچه هایزیرسیستم سازگاری عدم •

 سخت   و بحرانی شرایط در سیستم مناسب کارکرد عدم •

 ناوبری  و کنترل هدایت، هایالگوریتم از ناشی عملکردینقایص  •

 6DOFسازیشبیه متری نسبت بههای تلهتطابق داده  عدم •

افزار هدایت و کنترل )چک جعبه ناشی از کارکرد سخت  هاینقص  •
 ، و...( IMUها، دمای ها، بارابلوکرله

  مدیریت   یا   کنترل  و  هدایت  زمانبندی  از  ناشی  هاینقص  •
  روشن  جدایش،  هایسیگنال  برگشت  و  رفت  زمان)  هاسیگنال

 . نگکدی و...( و  مراحل موتورهای شدن

سه  است، این آزمایشگاه دارای  مشخص(  4از شکل )  طورکههمان

وظیفه    وظیفه  شکست.  برآورد  و  شناسایی  آشکارسازی،  است: 

ساده است: آیا چیزی اشتباه است یا همه   یآشکارسازی شکست تصمیم

است؟ اگر لازم شد، قدم بعدی وظیفه شناسایی شکست است.  چیزعالی

تعیین منبع شکست   تشخیص(  یا  دن)مجزاکر  مسئله شناسایی شکست

برای   اغلب تعیین منبع شکست به سادگی میسر نیست وگاهی  است. 

می  تعریف  نیز  دیگر  تست  چند  شکست  منبع  وظیفه  تشخیص  گردد. 

تاثیر گذارده  OFPنهایی ارزیابی شکست است که چگونه روی سیستم 

افزار درحلقه یا به  در آزمایشگاه سخت  OFPاست. آشکارسازی شکست  

انهدام خودکار( یا    یهاگنالی ل شدن سفعا  با)  شودطور خودکار انجام می 

پارامترهای مشاهده    اپراتور توسط (  متریتله  پارامترهای)   پذیررویت  با 

 .گیردمی انجام

های قبل از پرتاب یا  تست )تست  روشدارای دو    OFP  افزارنرم

افزاری، های سخت افزار( و مد پرواز است. تستهای عملکرد سخت تست

ها توان در قالب فرامینی تعریف کرد. فرمانمی   را  پرواز  مد  و   افزارینرم

 در  گردد.ارسال می   VLEPCاز طریق رایانه    OFPبرای اجرای رایانه  

)تست تست  برنامه مد  بودن  بلادرنگ  پرتاب(  از  قبل    OFPهای  های 

از نوع   OFPاست. ولی در مد پروازی برنامه    Soft Real Timeحداکثر  

Hard Real Time  محدودیت و  سنکرونیزاسیون  بوده  و  زمانی  های 
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شود، کل زمان دارد. برنامه در مد پرواز در فرکانس مشخص اجرا می

های واحد ، شمارنده پالس A/D  ،D/Aاز روی    نوشتنفرآیند خواندن و  

تله   DIO  اینرسی،  گیراندازه اسبات  مح  اجرای  زمان  علاوه  به  متریو 

حداکثر   تشخیص شکست  و سیستم  ناوبری  کنترل،  هدایت،  الگوریتم 

باشد.    %90باید در حدود   زمان واقعی برای حصول   %10زمان واقعی 

  HILسازی  . در آزمایشگاه شبیهشودقابلیت اطمینان در نظر گرفته می 

 )به طور مختصر آزمایشگاه( اجزای اصلی زیر وجود دارند:  

 گیرد،ی که روی یک رایانه پرواز قرار م OFPافزار نرم •

 ،A/Dو   D/Aهای ها و مبدلسرومکانیزم  •

 برساز دینامیک ماهوارهشبیه • 

تله   برخی اطلاعات، میز چند درجه  اجزای دیگر مثل  متری، رسم 

افزار آزادی و ارتباطات اجزا فرعی آزمایشگاه هستند. آزمایشگاه سخت 

 توان در دو مدل ساخت:در حلقه را می 

 (5 شکل) آزمایشگاهی مدل حلقه در افزارسخت  سازیشبیه  .1

 ( 6 شکل) صنعتی مدل حلقه در افزارسخت  سازشبیه  .2

تفاوت عمده این دو مدل این است که در مدل صنعتی)عملیاتی(  
سخت ماهوارهحداکثر  اندازهافزارهای  در  واقعی  استفاده بر  واقعی  های 

برد  و  واقعی  سرومکانیزم  از  تنها  آزمایشگاهی  مدل  در  ولی  شده 
شود.  شدن موتورها استفاده میها و روشنساز جدایش الکترونیکی شبیه 

واقعی استفاده خواهد شد    IMUها از  در مدل عملیاتی در برخی از تست 
 که در مدل آزمایشگاهی چنین امکانی فراهم نخواهد شد. درصورتی

 
 .HILآزمایشگاه  در  OFPسیستم تشخیص نقص  -4 شکل

Fig. 4. OFP fault diagnosis system in the HIL laboratory. 

 
 .افزار در حلقهبلوک نمودار مدل آزمایشگاهی سخت -5 شکل

Fig. 5. Block diagram of the HIL lab model. 

 
 .افزار در حلقهبلوک نمودار مدل صنعتی )عملیاتی( سخت -6 شکل

Fig. 6. Block diagram of the industrial (operational) model 

of the HIL. 

Navigation Guidance autopilot 

Other 

Modules 
Telemetry 

and 
Monitoring 

Vehicle 
Dynamic 

Simulation 
and 

 Circuit  

Battery Simulator 

Detonator Simulator 

Real Cabling Real Cabling Real Cabling 

Three- Degrees 
of Freedom 
Table IMU 

Stop   
Function 

Failure 

Diagnosis 

Failure 

Detection 

Failure 

Estimate 

Fault Fixing 

Change 

Circumstances 

of Function 
Decision 



 

  

 
 89 / برها سازی شش درجه آزادی ماهواره در طراحی ساختار کد شبیه   ی شگاه یتوسعه آزما   کرد ی رو 

 علوم و فناوری فضایی                              
 2شمارة ، 17دورة ، 1403 سال 

 .براساس کاربرد برماهوارهسازی شبیههای زیرسیستمبندی تقسیم  -1 جدول

Table 1. Classification of the satellite simulation subsystems 

based on application. 

Subsystem Embedded  RealTime  GUI Windows  

OFP √ √ -- - 

VLEPC ----- ------- √ √ 

Monitoring ----- √ √ √ 

VDS ----- √ √ √ 

VDP (Vehicle 

Dynamic Plot)  

----- √ √ √ 

 سازیشبیهافزار  نویسی نرم برنامه

شبیه تلاش  بررسی  در  اولیه  سیستمی های  تعریف  در  باید   سازی،  که 
ی نمودارهای گردش منطقی و  سازی شود و توصیف آن به وسیله مدل 

روابط تابعی است. اما بالاخره با مسئله توصیف مدل به زبانی قابل قبول 
منظوره و نویسی همه های برنامه شویم. تاکنون زبان برای رایانه مواجه می 

زیادی ابداع و توسعه یافته که تعیین بهترین یا حتی کمی بهتر   منظوره تک 
برای استفاده در یک مورد خاص تقریباً غیر ممکن است. در نتیجه،   ها آن 

نبوده بلکه آشنایی تحلیلگر  ها آن شیوه معمول انتخاب یک زبان، بهترین 
ه را بیان تواند مدل دلخوا با آن است. هر نوع زبان الگوریتمی عمومی می 

سازی تخصصی، دارای مزایای های شبیه کند، اما ممکن است یکی از زبان 
باشد   وکارایی  بازدهی  آسانی،  لحاظ  از  متمایزی  دیدگاه [ 17] بسیار  از   .

نویسی تحت  های برنامه توان به چهار گروه زبان را می   ها آن سیستم عامل،  
Windows  تحت ،DOS نظیر    منبع باز های عامل  ، تحت سیستمLinux  

های بلادرنگ سخت  بین سیستم و زبان اسمبلی )زبان ماشین( تقسیم کرد.  
شود و که نامطلوبیت یک الزام زمانی به شکست سیستم نهایی منجر می 

های بلادرنگ نرم که گاه و بیگاه نامطلوبیت یک الزام زمانی قابل  سیستم 
 پذیرش است تفاوت وجود دارد.

ها به وسیله سیستم با بیشترین نرم، درخواست   بلادرنگدر سیستم  
ها در زمان مخصاوصی  شود اما این درخواست سرعت ممکن عملی می

ها نه تناها سخات، درخواست   بلادرنگ  سیاستم  رسد. دربه پایان نمی 
پیوندند. های خاصی به وقوع میشوند بلکه در زمانبه درستای انجام می 

سیستم اکثر    بلادرنگ   هایاغلب  نیازمندند.  نوع  دو  هر  از  ترکیبی  به 
ادغامبلادرنگ  هایسیستم سیستم  ،  یک  هستند.  شده،  ادغامشده 

عنوان  وسیله کاربر به ای است که درون سیستم ساخته شده و به رایانه
که شروع به شده هنگامیشود. یک سیستم ادغامیک رایانه دیده نمی

می اجرای  کار  به  یابد  پایان  اینکه  بدون  می Taskکند،  تا ها  پردازد 
زیرسیستمزمانی شود.  خاموش  شبیهکه   بر ماهواره  6DOFسازی  های 

 است.   بندی شده( طبقه 1) براساس کاربرد، درجدول

زیرسیستم با  و  بنابراین  مواجه هستیم که هر کدام شرایط  هایی 
افزاری خاصی را دارند. از این جدول واضح است معماری  معماری نرم

شود و چون  شده طراحی می ادغام  صورتبه  OFPهای زیرسیستم  برنامه 
ادغامسیستم نمی های  ارتباط  در  کاربر  با  این  شده  بنابراین  باشند. 
ها غالباً یا فاقد سیستم عامل هستند و یا دارای سیستم عامل  سیستم
DOS    و یا یک سیستم عامل خاص نظیرRTLinux    یاXPC Target  

ادغاممی سیستم  یک  سرعت باشند.در  و  کمتر  حافظه  از  استفاده  شده 
محاسبات بالا و نیز برخورداری از قابلیت اطمینان بالا از اهمیت بسیار  

نویسی دلخواه  را با هر زبان برنامه  OFPزیادی برخوردار است. بنابراین  
 توان نوشت ولی عملیاتی نخواهد بود. توان نوشت یا می نمی

نرم  از  کد  یکی  نوشتن  برای  که  است    OFPافزارهایی  مطرح 
 Mathشرکت   Real Time Workshopافزاری  استفاده از محیط نرم 

Works  افزار این است که برنامه پرواز  است. لازمه استفاده از این نرم
OFP    بزبانMatlab    یاSimulink    یک توسط  شود. سپس  نگاشته 

سیستم   ++Cمترجم   یک  در  شده  کامپایل  برنامه  و  گردد  کامپایل 
عاملادغام سیستم  دارای  که  بگیرد.    Target XPC  شده  جای  است 

عامل برنامه   Target XPC  سیستم  زبان  شده    ++Cنویسی  با  نوشته 
 است.  

کنند ها و محیطشان ساختارهای یکدیگر را کپی می زبان   اکثر گرچه  
توانمندی و   ++C   هدف .  اند ولی با نیازهای مختلف در ذهن تشکیل شده 

نویسی ویژوال آسان برنامه دلفی کنترل در راستای پیچیدگی است. هدف 
ف  هد   بدون از دست دادن توانمندی وافر و ارتباط قوی با ویندوز است. 

Java    قابل حمل بودن است حتی با از دست دادن مقداری از سرعت و
اجرای وب.  برنامه  قابل  یا محتویات  توزیع شده  برنامه های  نویسی  زبان 
Ada   تری از زبان  رقیب بسیار قدرتمند و پرتوانC++    است. چرا که زبان
Ada    زبانی است که برای کاربردهای کلاس نظامی تهیه و تولید شده

را دارد اما   DODیک زبان ایمن است و پشتیبانی    ++Cاست بر خلاف  
افزاری وجود ندارد و چون در کشورمان امکان دسترسی به این زبان نرم 

شود، در صورت دسترسی، ابزارهای این زبان با قیمت گزافی کرایه داده می 
نداریم،    Adaحتی در صورت تأمین منابع مالی، کاربران باتجربه در زمینه  

 نظر شود. بنابراین بهتر است از آن صرف 
زبان  Cزبان   قرابت  ++Cو  وجود  زبان با  دو  اما  بسیار،  های 

زبان  برنامه  هستند.  متفاوت  ساخت برنامه   Cنویسی  را نویسی  یافته 
یافته و نویسی ساختهم برنامه   ++Cکه زبان  کند درحالیپشتیبانی می

نماید. هر دو زبان، ارتباطشان  گرا را پشتیبانی مینویسی شی هم برنامه 
سخت  برنامه با  برای  اواخر  این  تا  چند  هر  است.  ساده  نویسی  افزار 

شد  استفاده می   Cهای ادغام شده به خصوص میکروکنترلرها از  سیستم
ای نزدیک اکثر  در آینده  ++Cاما با تدوین استانداردهای لازم برای زبان  

زبان  چیپ با  تجاری  میکروکنترلرهای  و  خواهند برنامه   ++Cها  ریزی 
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با توجه به قابلیت بنابراین  انتخاب زبانشد.  در مقابل  ++C های فوق 
نوشته    ++Cبه زبان    OFPشود  بدیهی است. سرانجام توصیه می  Cزبان  

زبان   ++Cشود چون   با  مقایسه  برای  در  پاسکال  و  فرترن  هایی مثل 
ادغام برنامه  مناسبنویسی  زیرسیستمشده  سایر  اما  است.  های تر 
ماهوارهشبیه  به سازی  را  می  VDSخصوص  بر  زبان را  به  های توان 

برنامه  دلفی  فرترن،   این صورت یکپارچگی کل  اما در  و غیره نوشت. 
از بین میسازی ماهوارهشبیه  نیز در بر  رود ضمن آنکه دلایل دیگری 

از  دلفی  وجود دارد؛ از جمله آنکه فرترن و    VDSبرای    ++Cانتخاب  
شی  چون نظر  هستند.  ضعیف  شی   گرایی  برای  طراحی  اصولاً  گرایی 

رغم اینکه در گذشته، به عنوان  اند. بنابراین، زبانی مانند فرترن علینشده
شد، لکن در حال حاضر  های علمی و محاسباتی شناخته میزبان فعالیت

)مانند   مفاهیم  با  سازگاری  عدم  و  مناسب  پشتیبانی  عدم  دلیل  به 
تکنولوژی و  پردازندهشیءگرایی(  از  )پشتیبانی  جدید  چند های    های 

شود. همچنین در مورد  بیتی( یک زبان مرده محسوب می   64ای و  هسته
 موارد فوق صادق است. دلفی 

های برای نوشتن برنامه   JAVAهای جدید مثل  برخی دیگر از زبان 
بزرگ،   می   Client/Serverبسیار  کار  به  شبکه  تحت  برای ر و  و  وند 

هست با این   ++Cخیلی شبیه    JAVAهای علمی مناسب نیستند.  فعالیت 
 بری چندگانه، اپراتورها و غیرهمثل پوینترها، ارث  ++Cمعایب  که  تفاوت 
ها، خطوط هواپیمایی، مخابرات، خیلی از بانک گردیده است. حذف  در آن 

د.  کنن استفاده می یشان  ها وزارت نیرو و غیره از این زبان برای نوشتن برنامه 
JAVA   قابلیت حمل بسیار گرا، دارای  یک زبان قوی است و کاملا شی

پیاده  برای  مناسب  عالی،  امنیت  نرم بالا،  معماری  انواع  افزار، سازی 
کامل کلاس  کتابخانه  توسط    های  حاضر  حال  در  نیز  و  است  غیره  و 
های پشتیبانی خوبی از آن و تکنولوژی   IBMو    SUNهای بزرگ  شرکت 

می  آن  با  و مرتبط  کدنویسی  )محیط  توسعه  ابزارهای  و  مترجم  شود. 
متن اشکال  مهم زدایی(  دارد.  وجود  آن  برای  بسیاری  رایگان  و  از  آزاد  تر 

ای که ه در حال حاضر تنها زبان مستقل از سکو است، به گونه اینک  همه 
عاملی نوشته شده باشد بر روی هر سیستم  JAVAای که کاملا با  برنامه 

های مثبت، به دلیل اینکه نهایتاً بر رغم تمام این ویژگی قابل اجرا است. به 
سازی علمی شود، کند است و برای کاربردهای شبیه اجرا می  JVMروی 

 JAVAهای سازمانی مبتنی بر  مناسب نیست. )لازم به ذکر است برنامه 
شوند و اجرا می   Application Container Serverمعمولا بر روی یک  

سرعت پایین در  JAVAاصلی  معایب بنابراین مشکل سرعت را ندارند(. 
واسط  و  ها  برای اجرا، قیمت زیاد برنامه   Virtual Machineاجرا و نیاز به  

 6DoFسازی  است و با توجه به این معایب برای شبیه   تقریبا ضعیف  کاربر 
 حامل ماهواره مناسب نیست. 

، که بر پایه ++Visual Cدو ورژن موجود است:    ++Cاما از زبان  
قدرتمند   است(    Cزبان  مناسب  بسیار  سیستمی  کارهای  برای  )که 

را   Cهای مبتنی بر  قرارگرفته و در نتیجه امکان استفاده از انبوه برنامه
از  حاضر پشتیبانی بسیار خوبی  گرا است و در حالکند، شیء فراهم می

شود و ابزارهای بسیار خوبی برای توسعه  از آن می   Microsoftجانب شرکت  
این ابزارها   (. Microsoft Visual Studio 2008مبتنی بر آن وجود دارد ) 

تکنولوژی آخرین  پردازندهاز  نیز چندهسته  و  بیتی  64های  های  ای 
پسند   محیط کاربردلفی  ، که همانند  C++ Builderکنند.  پشتیبانی می

را نسبت به محیط  و راحت  برنامه   ++Visual Cتری  اختیار  نویس  در 
به   نسبت  اما  داده  و    ++Visual Cقرار  مترجم    Debuggingاز 

 تری برخوردار است. ضعیف
برنامهشود،  مییادآور   زبان  انتخاب  از  تجربه  بیش  نویسی، 

این مسئله را ثابت کرد که   [18]تر است. مرجع نویسی بسیار مهمبرنامه 
نویسد از انتخاب زبانی که برنامه  ای را مینویسی که برنامهتجربه برنامه 

شود در کارایی تاثیر بیشتری دارد و این بدان معناست روی آن نوشته می 
زبان    و  کندمیمشخص  نویسبرنامه   را   برنامه  یک  کارایی  که نه 

 نویسی.برنامه 

هایی برخی الزامات و توصیه   BARR-Cو     Misra Cهای استاندارد 
. با [ 19] اند ه کرده ئ افزار ادغام شده لازم است را ارا که برای تولید یک نرم 

 ++Cنویسیکارگیری زبان برنامه افق روشنی از به   ها عرضه این استاندارد 

برنامه  پیاده   OFPهای  جهت  حال  هر  در  شد.  استانداردهای پیدا  سازی 
Misra   های های استاتیکی کد برنامه و تعداد نقص شود تست موجب می

 کد به حداقل برسد.
ها به سمت  دهد که آن های نوین نشان می سازی روند تکاملی شبیه 

های الاستوپلاستیک،  ؛ حوزه روند های پیچیده چند موضوعی پیش می سامانه 
های  دینامیک برخورد ماورای صوت، کنترل فعال مواد هوشمند و ورودی 

طریق   از  کاربرپسندی  و  شهودی  درک  تقویت  قطعیت،  عدم  بر  مبتنی 
چالش رابط  از  افزوده  واقعیت  طریق  از  مؤثر  هوشمند  کاربری  های  های 
 . [ 4] های آینده خواهند بود  سازی شبیه 

 بندیگیری و جمع نتیجه

افزار افزار برای تولید نرم در این مقاله استانداردهای لازم مهندسی نرم 
 یکرد یای صلب چند منظوره با رو مرحله برهای چند ماهواره   ی ساز ه ی شب 
پ   د ی جد  ساختار  گردید.  نرم   تی قابل   نی ا   ی شنهاد ی معرفی  به  افزار را 

 رافزا نرم   یها شگاه ی در آزما  راتیی تغ نی که به سرعت و با کمتر  دهدی م 
گ در حلقه و سخت  قرار  استفاده  رویه  ردی افزار در حلقه مورد   .RUP 

نرم  تولید  شبیه برای  گردید. ماهواره   6DoFسازی  افزار  پیشنهاد  بر 
برنامه ش یادآوری   زبان  انتخاب  از  بیش  که  تجربه د  نویسی، 

مهم برنامه  بسیار  خوب نویسی  تجربه  به  توجه  با  است.  تر 
سازی نویسی برای شبیه در کشور، این زبان برنامه    ++Cنویسی برنامه 

6DoF اشکال و  نگارش  سرعت  راحت ،  کمک زدایی  بسیار  پروژه  تر 
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بر تا ماهواره   6DoFسازی  شود در برنامه شبیه پیشنهاد می  خواهد کرد. 
از دارد  امکان  که  این  ++C آنجا  در  شود،  استفاده  صورت استاندارد 
 Visualو    ++C++ Builder  ،Turbo Cهای  برنامه خیلی به مترجم 

C++    راحتی با تغییرات جزئی در هر سه نوع وابسته نخواهد بود و به
 مترجم قابلیت اجرا خواهد داشت.
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2007 . 

[2] G. Baldesi and M. Toso, "ESA launcher flight 

dynamics simulator used for system and subsystem 

level analyses," in 11th International Workshop on 

Simulation & EGSE Facilities for Space 

Programmes(SESP), 2010 . 

[3] G. Baldesi and M. Toso, "European space agency’s 

launcher multibody dynamics simulator used for 

system and subsystem level analyses," CEAS Space 

Journal, vol. 3, no. 1, pp. 27-48, 2012, 

https://doi.org/10.1007/s12567-011-0023-9. 

[4] M. Toso and V. Rossi, "ESA multibody tool for 

launchers and spacecrafts: Lesson learnt and future 

challenges," in 5th Joint International Conference 

on Multibody System Dynamics, Lisbon, Portugal 

2018. 

[5] L. E. Briese, P. Acquatella B, and K. Schnepper, 

"Multidisciplinary modeling and simulation 

framework for launch vehicle system dynamics and 

control," Acta Astronautica, vol. 170 , pp. 652-664, 

2020, https://doi.org/10.1016/j.actaastro.2019.08.022.  

[6] "A unified object-oriented language for systems 

modeling, language specification version 3.5." 

Modelica Assocition, Swedwn, 2021. [Online]. 

Available: https://modelica.org/documents/MLS.pdf  

[7] I. M. Rodiana, U. Latifa, B. R. Trilaksono, E. Hidayat, 

and M. F. Sagala,  "Software and hardware in the loop 

simulation of navigation system design based on state 

observer using Kalman filter for autonomous 

underwater glider," in 7th  International Conference on 

Underwater System Technology: Theory and 

Applications  (USYS), Kuala Lumpur, Malaysia, 2017, 

pp. 1-5, https://doi.org/10.1109/USYS.2017.8309461. 

[8] I. Todić and V. Kuzmanović, "Hardware in the 

loop simulation for homing missiles," Materials 

Today: Proceedings, vol. 12, pp. 514-520, 2019, 

https://doi.org/10.1016/j.matpr.2019.03.157. 

[9] A. A. Elgohary, A. M. Ashry, A. M. Kaoud, M. M. 

Gomaa, M. H. Darwish, and H. E. Taha, "Hardware-

in-the-loop simulation of UAV altitude hold 

autopilot," in AIAA SciTech Forum, San Diego, CA, 

2022, https://doi.org/10.2514/6.2022-1520 . 

[10] G. Marks, R. O'connor, M. Yilmaz, and P. M. Clarke, 

"An ISO/IEC 12207 perspective on software 

development process adaptation," Software Quality 

Professional, vol. 20, no. 2, pp. 48-58, 2018 . 

[11]  (ISO/IEC 12207) Standard for Information 

Technology - Software Life Cycle Processes, ICS 

Code: 35.080 - Software, IEEE/EIA Standard, March 

1998, https://doi.org/10.1109/IEEESTD.1998.88083. 

[12] M. Jones, U. K. Mortensen, and J. Fairclough, 

"The ESA software engineering standards: past, 

present and future," in International Symposium 

on Software Engineering Standards, Walnut 

Creek, CA, USA, 1997, pp. 119-126. 

https://doi.org/10.1109/SESS.1997.595952. 

[13] M. Dorfman and C. Anderson, "Aerospace Software 

Engineering: A Collection of Concepts," American 

Institute of Aeronautics and astronautics, Inc., 1991 . 

[14] T. K. Tia, "Simulation model for rational unified 

process (RUP) software development life cycle," 

SISTEMASI: Jurnal Sistem Informasi, vol. 8, no. 1, 

pp. 176-184, 2019. 

[15] J. S. Dahmann, F. Kuhl, and R. Weatherly, "Standards 

for simulation: As simple as possible but not simpler 

the high level architecture for simulation," 

Simulation, vol. 71, no. 6, pp. 378-387, 1998, 

https://doi.org/10.1177/003754979807100603. 

[16] S. G. Tzafestas, Applied Control: Current Trends 

and Modern Methodologies. CRC Press, 1993. 

[17] R. Shannon and J. D. Johannes, "Systems simulation: 

The art and science," IEEE Transactions on Systems, 

Man, and Cybernetics, vol. SMC-6, no. 10, pp. 723-724, 

1976, https://doi.org/10.1109/TSMC.1976.4309432. 

[18] L. Prechelt, "Technical opinion: comparing 

Java vs. C/C++ efficiency differences  to 

interpersonal differences," Communications of 

the ACM, vol. 42, no. 10, pp. 109-112, 1999, 

https://doi.org/10.1145/317665.317683. 

[19] R. Bagnara, M. Barr, and P. M. Hill, "BARR-C: 2018 and 

MISRA C: 2012: synergy between the two most widely 

used C coding standards," arXiv: 2003.06893, 2020,  
https://doi.org/10.48550/arXiv.2003.06893.

https://doi.org/10.1007/s12567-011-0023-9
https://doi.org/10.1016/j.actaastro.2019.08.022
https://modelica.org/documents/MLS.pdf
https://doi.org/10.1109/USYS.2017.8309461
https://doi.org/10.1016/j.matpr.2019.03.157
https://doi.org/10.2514/6.2022-1520
https://doi.org/10.1109/IEEESTD.1998.88083
https://doi.org/10.1109/SESS.1997.595952
https://doi.org/10.1177/003754979807100603
https://doi.org/10.1109/TSMC.1976.4309432
https://doi.org/10.1145/317665.317683
https://doi.org/10.48550/arXiv.2003.06893
https://doi.org/10.48550/arXiv.2003.06893


 فهرست  

 1 ..........................................................................ی اماهواره  یهامنتشر شده در حوزه منظومه   یعلم دات یتول  یسنجعلم  لیتحل 

 گانهیحسن  و ،ردوستیخ یعل ،پوریپدرام حاج ،یافتخار نیحس

 17 ........................................... زنبور عسل  یسازنه یون آلن با روش به ی در گذر از کمربند تشعشع مایفضاپ نهیبه  ریمس  ی طراح

 نژادیعیشف مانیا

چند    یریگمیبر اسنا  روش تمنم  یمنظور توسنعه بومها بهماهواره  یکیتوان الکتر  سنتمیرسنیز  یهایفناور  یبندتیو اولو  ییشنناسنا

 29 ........................................................................................................................................................................... اره یمع

 یاحسان کوثر و، انیشهاب کرباس ،ئیفرهاد باقراسکو ،وندیاحسان موس ،فردیضا امجدر

 41 .........................................مدل آونگ معادل  ی لیمخزن: حل تحل   -کوپل تلاطم ک ینامید یرخطیغ یسازو مدل  یداریپا لیتحل 

 یمیعظ لادیم

 55 ......................................................................... ی مفهوم   یدر فاز طراح  ییسامانه فضا کی  نانیاطم   تیقابل ی بر مبنا ی طراح

 حسن ناصح و یمحمدیعل  درضایحم

 69 ...................................................................... ن یزم تیکوچک با استفاده از اثر عدم کرو یا ماهواره   یهامنظومه  یسازروانه

 یرضا زردشتو  ،یجعفر یمهد ،یترکمان یجواد موسودیس

 81 ................................................ برهاماهواره  ی شش درجه آزاد یسازه یساختار کد شب یدر طراح  یشگاهیتوسعه آزما کردیرو

 یزهرا رحمانفاطمه و هزادلیرضا اسماع



 

 

 پژوهشی  –فصلنامه علمی 

 علوم و فناوری فضایی
 

 2، شماره 17، دوره 1403سال 
 
 

 ها:نامهنمایه 

DOAJ, ISC, EBSCO, … 
 
 

   IAS صاحب امتیاز:

                       

 دکتر محمد نوابی  مدیرمسئول:

 دکتر رضا ابراهیمی  سردبیر:

 میلاد عظیمیدکتر  :جانشین سردبیر

 هاجر دسترنجی نژادفر  کارشناس اجرایی:

  اکرم ورمزیار آرایی:ویرایش و صفحه 

 مینا عبداللهی                                    

 
 

                       1بلوار دریا، خیابان مهندس، شماره تهران،   نشانی دبیرخانه:

 021 88366030 تلفن:

 https://jsstpub.com نشانی اینترنتی:

 jsst@jsstpub.com پست الکترونیکی:

 info1@jsstpub.comالمللی:  پست الکترونیکی بین 

 

 دبیرخانه فصلنامه در ویرایش ادبی مطالب آزاد است.
 

 

 

2423- 4516الکترونیکی:  یشاپا           2008-4560چاپی:  ی شاپا  

 ی المللنیب  هیریتحر  ئتیه

 ا یتالیاستاد، دانشگاه پارما، ا ،یبِرگَز  یجی لوئ لاوکی دکتر ن

 ، مالزیمارا یدانشگاه تکنولوژمهندسی الکترونیک،  هدانشکد  ار،ی، دانشجعفر  ینتیدکتر هاجر ب

 ی، مالزیدانشگاه پوترا مالز مهندسی عمران،   هدانشکد  ، ار ی دانش  شافری، دحمم  ید یوله ذ یلم حدکتر 

 تکنیک الجزیره، الجزایر استاد، دانشکده مهندسی اتوماتیک و کنترل، دانشگاه ملی پلی دکتر سمیر لاداچی،

   واپتساروف، بلغارستان گروه فناوری اطلاعات، آکادمی نیروی دریایی نیکولا  استاد،   ، لازاروف دیمیتروف  دکتر آندون  

 استاد، دانشکده علوم فضایی، دانشگاه پنجاب، پاکستان ،دکتر سیدعامر محمود

 استاد، دانشکده علوم ریاضی، دانشگاه کنت آمریکا، امریکا ،  دکتر محمود نجفی 

 فرانسه ،  فرانسه   1دانشگاه رنِس  های دیجیتال،  سسه الکترونیک و فناوری مؤ استاد،   ی،مدیدکتر محمد ه
 

 هیئت تحریریه 

 ، ایرانمهندسی برق، دانشگاه علم و صنعت ایران ه، دانشکداستاد، دکتر حسین بلندی

 ، ایرانمهندسی مکانیک، دانشگاه صنعتی امیرکبیر هاستاد، دانشکد دکتر محسن بهرامی،

 ایران، مهندسی هوافضا، دانشگاه صنعتی شریفه استاد، دانشکد حسین پورتاکدوست،سیددکتر 

 ، ایران ران ی دانشگاه علم و صنعت ا   ک، ی مکان  ی س استاد، دانشکده مهند  پور، ی نعل ی حس   ی مصطف سید دکتر  

 ، ایراننصیرالدین طوسی مهندسی هوافضا، دانشگاه خواجه هاستاد، دانشکد ان،یدکتر جعفر روشنی

 ، ایرانریرکبیام یهوافضا، دانشگاه صنعت یاستاد، دانشکده مهندس صدر، ونیدکتر محمدهما

 ، ایرانریفمهندسی هوافضا، دانشگاه صنعتی ش هاستاد، دانشکد دکتر محمد طیبی رهنی،

 ، ایرانپژوهشگاه هوافضا ار،یدانش ،یابد یدکتر محمدطاها

 ، ایرانمهندسی هوافضا، دانشگاه صنعتی شریف هاستاد، دانشکد دکتر محمد فرشچی،

 یرانا، مهندسی مکانیک، دانشگاه صنعتی امیرکبیره استاد، دانشکد دکتر منصور کبگانیان،

 ، ایران نصیرالدین طوسی   مهندسی هوافضا، دانشگاه خواجه   ه دانشکد   ار، ی دانش   دکتر مهران میرشمس، 

 ، ایرانیبهشت دی، دانشگاه شهیننو یهایفناور مهندسی هدانشکد ار،یدانش ،یدکتر محمد نواب

 مشاوران هیئت تحریریه 

  های علمی و صنعتی ایرانسـازمـان پژوهش  ،یمرب مهندس محمدحسـن انتظاری،

 رانیا ییپژوهشگاه فضا ار،یدانش دکتر سعید شاخصی،

   مهندسی برق، دانشگاه صنعتی امیرکبیر هاستاد، دانشکد  دکتر سیدمصطفی صفوی همامی،

 اشتر لکما یدانشگاه صنعت ار،یدانش ،یفاضل  دیدکتر حم 

 پژوهشگاه هوافضا ،یمرب علی اکبر گلرو،

 مهندسی هوافضا، دانشگاه صنعتی امیرکبیر هدانشکد ار، یدانش دکتر ابوالقاسم نقاش،
 

https://jsst.ias.ir/journal/indexing





