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 An economic model generally describes the mechanisms used to 

generate revenue from a business. If it fails to generate income, its 

failure is inevitable. Therefore, decisions regarding missions are not 

based solely on technical specifications; economic profitability is also 

a crucial factor in decision-making and is a primary consideration for 

commercial investments. This consideration becomes particularly 

important in high-cost and long-duration projects, such as space 

missions, where the return on investment and economic justification 

are more complex. Lunar mining projects are no exception and require 

a comprehensive financial and technical feasibility assessment 

approach. To analyze the economic feasibility of any project, it is 

essential to evaluate its economic model. This paper conducts an 

economic valuation of lunar mining, focusing on materials available 

on the Moon, using fuzzy analysis and sensitivity analysis to identify 

suitable materials for exploitation. The materials are categorized into 

oxides, metals, and fuels. Using an appropriate economic model for 

space mining, the study evaluates the economic potential of selling 

these materials on Earth. Based on the economic feasibility analysis, 

each group identifies SiO₂, Mg, and helium-3 (3He) as high-priority 

materials. SiO₂ and Mg are expected to be profitable in conservative 

scenarios with increased mission duration and frequency. In 

optimistic scenarios, all three materials could be profitable. 

Ultimately, SiO₂ is selected as the target material for lunar mining. 
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 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1402 آبان  12دریافت 
 1402 آذر   19بازنگری 
 1402  آذر 25پذیرش 

 1402  آذر 25انتشار اولین 
 

 های كلیدی:  واژه 

 منابع ماه 
    کاوی ماهمعدن

 ی اقتصاد  لیتحل
   اقتصاد ماه

 یبرداربهره
 

تجارت است و در صورت    کی مورد استفاده در کسب درآمد از    یهازمیمکان  انگر یب  یطورکلبه   یمدل اقتصاد 
تنها بر اساس مشخصات    تیمأمور  کی بر انجام    میتصم  نیخواهد بود؛ بنابرا  یشکست آن قطع  ،ییعدم درآمدزا

در کنار آن سودده  یفن و  و    یریگم یاز تصم  یگریجز د  یاقتصاد  ی نبوده    ی برا  ی از عوامل اصل  یکیاست 
ا  ی تجار  یهای گذاره یسرما   ی بالا و بازه زمان  اریبس  یهانه یبا هز  یهادر پروژه   ژهیو مسئله به   نی خواهد بود. 
  ی اقتصاد  هیو توج  ه یبازگشت سرما  رایز  کند،ی م  دایپ  یشتریب  تیاهم  ییفضا  یهاهمچون پروژه   مدتیطولان
ا ا  زیماه ن  یکاو معدن   یهااست. پروژه  ترده یچی پ  اریها بسپروژه   نیدر   ازمندینو    ستندین  یقاعده مستثن  نیاز 
  ی اقتصاد  یریپذامکان   ل یو تحل  ه یانجام تجز  .باشندی م  یو فن  ی امکان مال  سه یمقا  ی جانبه براهمه   یکردیرو 

و    یبندو رتبه  سهیجهت مقا  یراستا مدل  نیآن خلاصه شود. در ا  یمدل اقتصاد   یابیبه ارز  تواندیهر پروژه م
مقاله،    نیدر ا.  داشته باشد  هیتوج   یاست تا آن پروژه به لحاظ اقتصاد  ازیموجود در پروژه مورد ن  یهانهیگز  نییتع

و    یفاز  لی ماه بر اساس مواد موجود در آن پرداخته شده و با استفاده از تحل  یکاو معدن   ی اقتصاد  یابیبه ارز
  دها، یاساس، مواد به سه دسته اکس  نیاند. بر همشده   ییشناسا  یبردارمواد مناسب جهت بهره   ت،یحساس  لیتحل

  ی اقتصاد  یابیارز ،ییفضا یکاو معدن  ی مناسب برا  یاقتصادشدند. با استفاده از مدل   م یها تقسفلزها و سوخت
مواد    بیاز هر گروه به ترت  ،یانجام شده و با توجه به صرفه اقتصاد  نیسطح زم  یجهت فروش مواد بر رو 

هل  میزیمن  م، یسیلیس  دیاکس اولو  3-ومیو  حالت  تیبا  در  شدند.  انتخاب  اکسمحافظه   ی هابالا  مواد    د ی کارانه، 
هر   نانهی ب خوش   ی ها سودده خواهند بود، و در حالت   ها ت ی و تعداد مأمور   ت یزمان مأمور   ش ی با افزا   م ی ز یمن   و   م ی س ی ل ی س 

 ماه انتخاب شد.   ی کاو عنوان ماده هدف معدن به   م ی س ی ل ی س   د ی ماده اکس   ت، ی سه ماده سودده خواهند بود. در نها
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 علائم و اختصارات 

 C نهیمجموع هز

 𝒄𝒅𝒆𝒗 و توسعه   قیتحق  نهیهز
 𝒄𝒐𝒑𝒔 اتیعمل  نهیهز

𝒄𝒑𝒓𝒊𝒄𝒆𝒎𝒂𝒕 ماده   لوگرمیهر ک  ارزش
 

𝒄𝒑𝒓𝒐𝒅𝟏 مایفضاپ  نهیهز
 

 𝒄𝒕𝒓𝒂𝒏𝒔𝒑𝒐𝒓𝒕 انتقال در فضا   نهیهز
 f ما یفضاپ  یاتیتوان عمل  نرخ
 I پول   لیتنز  نرخ

 i ی کاوانجام معدن   یهاسال   تعداد
 j مأموریت   شمارنده

 𝒎𝒔𝒄 ما یخشک فضاپ  جرم
 n ی کاومعدن   یهات یمأمور  تعداد
 P ان یو ز  سود

 p ماها یفضاپ  تعداد
 𝑷𝒕𝒐𝒕 کل  انیو ز  سود

𝑷𝒕𝒐𝒕𝑷𝑽 کل سود  یفعل  ارزش
 

 r خلوص مواد   نسبت
𝑹𝒎𝒂𝒕𝒔𝒐𝒍𝒅 حاصل از فروش مواد   مدآدر

 
 s ما یفضاپ  کیدفعات استفاده از    تعداد
 t ی کاوزمان معدن   مدت
 𝒕𝒋 یی درآمدزا  زمان

 α )تجربه( یریادگی  بیضر

 مقدمه

استخراج    دهیاست، ا  ییاز صنعت فضا  یدیجنبه جد  ییفضا   یکاومعدن
بود، اکنون در آستانه تحقق است.    یلیتخ  -یکاملاً علم  یاز ماه که زمان

 ی هااز برنامه   یاز منابع موجود در ماه بخش  یبرداربهره  ریاخ  یهادر سال
فعال   یو اقتصاد  یبزرگ تجار  یهاشرکت   ی از کشورها و برخ  یاریبس
در کنار  ماه    ن؛یبه زم  یجرم سماو  نیترکی. با توجه به نزد[1]  است  ایدن

زمین،  سیارک به  نزدیک  دسترس به های  قابل  منبع   نیترعنوان 
فرصت  ییفضا  یکاومعدن به  توجه  با  ماه  است.  شده   ی هاشناخته 

  یبر رو  ازیمواد موردن  نیمأت  یهات یاز جذاب  یکیمتعدد خود،    یاقتصاد
به ماه  کایربر بازگشت مجدد کشور آم یلیدل هات یجذاب نیاست. ا نیزم

آخر از  سال    نیبعد  در  آپولو  دادن    1972مأموریت  نشان  است.  شده 
رو )بر  در محل  منابع  از  نزد  ی استفاده  در  ماه،    ی کیماه(  جنوب  قطب 

. با توجه به  [1]است  کایمتحده آمر  الاتیا  سیبرنامه آرتم  یهدف اصل

 
1. Regolith 

ماه   یشناسنیزم  اتیتجرب انجام   یبرا  یکل  یهاروش   ،یشناسو 
به    توانی شده است. منابع ماه را م  شنهادیمنابع ماه پ  یکم  یهایابیارز

 توانیم  نیکرد. همچن  یبندو آب طبقه   یمواد معدن  ها،یسه دسته انرژ
منابع   ی برا یگرید یبندمواد، طبقه  یابیباز ت یو قابل ت یبا توجه به قطع

در ارتفاعات    یدیخورش  یانرژ  ژهی وبه   یموجود ماه انجام داد. منابع انرژ
به بلوغ   زیآن ن  یبرداربهره  یماه فراوان است و فناور  یهاقطب  کینزد
(  تی)رگول  طور عمده به شکل پودر سنگبه   ز ین  ی است. منابع معدن  دهیرس

برا  یها یو فناور  یدر ماه قابل دسترس به    1ت یرگول  لیتبد  یمختلف 
است. وجود    یها ماده توسعه  ارزشمند در حال  و  ن  خیهدف  در   زیآب 

  ت، یدر مورد کم  یادیز  اریسؤالات بس  ی ماه اثبات شده ول  یمناطق قطب
کاوش    یهالاجارته روش   ید  .[1]   آب ماه وجود دارد  خی  عیو توز  تیفیک

پ ا  ینیبشیو  از  قبل  معدن   جادیلازم    ی بررسرا    ماهدر    ویکاصنعت 
  سپس با پردازدیاستخراج معادن در ماه م یبرا ییهانه یبه گزکند و می

به سهام  یازهاین  یبررس نقشه  ژهیوداران،   یبرا  ماهمنابع    یبرداردر 
ماه و حفظ حضور انسان در در    گاهیپا  کیدر ساخت    یاستفاده احتمال

م تأ  نیا  .پردازدیماه  که  دیکمطالعه  بهرهمندعلاقه  دارد  به    بردارانی 
منابع   از  بوداستفاده  خواهد  ماه  روی خود  مطالعه  [. 2]  بر  دیگر  در  ای 

حمل و  و    یحفار  ،که در مرحله اکتشاف  دهدیم  حیتوض  نویل-کاانجام
خواهد    سطح ماهی  توپوگراف  و  نییپا  یدما  یاصل  یهاجمله چالش  از  نقل 
ممکن استخراج عناصر   یهااز روش  یق یعم  لیتحل  ن، یعلاوه بر ابود  

 ی برا ازینمورد  فرآیندو  دهدیو فلزات ارائه م ژنیمانند آب، اکس یاتیح
 [. 3] کندی م معرفیها را پردازش آن

س  یبرداربهره به  هاارکیاز  قمرها،  نزدو  زم  کیخصوص   ن یبه 
شده است. آب، فلزات    شنهادیو فضا پ  ن یزم  یبرا  یمنبع  عنوان به بارها  

ازجمله ساخت و ساز،    یمختلف  یدر کاربردها  یعنوان منابعو مواد فرار به
پ  اتیح  بانیپشت  یهاستمیس ها  شرانشیو  است.  استفاده  و    نیقابل 

استفاده   یاستخراج مواد فرار و آب را برا  یاقتصاد  یابیارز  [4]  همکاران
 [ 5]  قرار داده است. کالا و همکارانش  یو در فضا مورد بررس  نیدر زم
ارز  یریپذامکان  و    نیمأت  یاقتصاد  یابیو  قمرها  از  آب  استفاده  و 

کرده   یرا بررس  و ماه  نیزم  نیماب  یبه مدار فضا  کینزد  یهاارکیس
 لیارزش به جرم مواد استخراج شده از فضا به دل  یاست. نسبت بالا

به قمر    ی اضاف  یهانهیهز فرود  پرتاب و   ارک،یس  ایهمچون پرتاب و 
نیاز محموله    ی برا  مطلوب  یاتیعمل  ط یشرا  نمودن   فراهمو    ن یفرود از زم

بیش  بررسی  داردبه  اتر  به  توجه  با  سرما  نی .  جهت    یگذارهیموضوع، 
  رگروهیز ن، یزم یو با ارزش بر رو  ابیاستخراج مواد همچون فلزات کم

 ی هاارکیقمرها و س  یکاومطالعات معدن   یموضوع اصل  نیفلزات پلات
کم  تیاهم  [.6]  است   نیزم  کینزد در    ابیفلزات  استفاده  جهت 
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تول  یها یفناور همچون    زورها، یکاتال ،یسوخت  یهاسلول  دیسبز 
 ی اتیمهم و ح اریبس یدیخورش یهابالاتر و سلول تیبا ظرف یهایباتر

با استفاده از روش ارزش خالص فعلی    2020در سال    وایسومار  [.7]  است
(NPV)    ماه از  استخراج    یاقتصاد   یریپذامکانبه ارزیابی سودآوری و  

در   او  استراتژ  نیاپرداخت  دو  بررسکسب  یمطالعه  را  : کندی م  یوکار 
 یگریشده و د  یمال  نیتأم  یخصوص  گذارانه یکه تنها توسط سرما  یکی

شامل   از   شودی م  ی عموم  -یخصوص  یهمکار  ک یکه  استفاده  با    و 
  ی هانه یدر هز  هات یعدم قطع  تحلیل  و   ه یتجز  مونت کارلو به   یسازه یشب

استخراج  یهاپروژه یریپذو امکان  یسودآور ،یاتیو عمل یگذارهیسرما
 [. 8] پردازدمیماه 

آن بر سطح کره    ع ی بر منابع ماه و توز   ی مقاله ابتدا مرور   ن ی ا   در 
تحل  در  آن  از  ارائه شده، پس  روش  ی اقتصاد   ل ی ماه  از  استفاده  با   ،

  یی فضا   ی کاو معدن ،  داده شده است. در ادامه مقاله   ح ی تشر  [ 4]   ن ی ها 
تحل   ی برا  روند  و  ماه  اول   ی اقتصاد   ل ی کره  انتخاب    ی ها ماده   ه ی از 

و انتخاب    ی سودده   ، ی کاو طرح معدن   ی اب ی موجود بر ماه شروع و با ارز 
م   ن ی تر مناسب  اتمام  به  مأموریت  و  پا رسد ی ماده  در  مقاله،    ان ی . 

جهت استخراج و    یی ارائه شده و در آن ماده هدف نها   ی ر ی گ جه ی نت 
معدن   ی سودده  مأموریت  طرح  به  توجه  با  ب   ی کاو آن  شده    ان ی ماه 
 است. 

 آن  عیماه و توز ی بر منابع معدن  یمرور

 نیچهارم قطر زم  کی  باًیتقر  یقطر  یدارا  ن، یزم  یعیماه تنها ماهواره طب
. چرخدی م نیبه دور زم یلومتریهزار ک 4/384 بوده و در فاصله متوسط

دارا و  اتمسفر  هرگونه  فاقد  سطح  ی ماه  ششم    ک یحدود    ی گرانش 
زم م[9]  است  نیگرانش  به  یخارج  یسیمغناط   دانی.  کلماه   ی صورت 

درجه    140تا    -171  نیسطح آن ب  یو دما  [10]  نوتسلا نا  2/0کمتر از  
  کسانی  باً یتقر  ی زوتوپیا  باتیترک  ی. ماه دارا [11]  کندی م  رییتغ  وسیسلس
 . [12] است نیبا زم

آمر   از  آپولو  برنامه  موفق  مأموریت  انسان،   کا ی شش  حضور  با 
ماسه   زه،ی شامل سنگ ماه، سنگر   یبردار نمونه   لوگرمی ک   382مجموع  

آورده شد. از سه   نی و گرد و غبار از مناطق مختلف سطح ماه به زم 
 یشورو   ری مأموریت موفق بدون حضور انسان برنامه لونا اتحاد جماه 

 ی ها ت یمتفاوت از مأمور   ی ها در مکان   مونه ن   لوگرم ی ک   0/ 3مجموع    ز ی ن 
زم   لونا  شده   نی به  تمام [ 13]  است   آورده  انجام   یها ی بردار نمونه   ی. 

ماه بوده است. علاوه   ت ی شده توسط دو برنامه فوق، از سطح قابل رؤ 
از   یی ها سنگ سطح ماه؛ شهاب   ی شده از رو  ی آور جمع   ی ها بر نمونه 

ماه   بخشدو هر  از    ییها فرود آمده، نمونه   ن ی سطح زم یماه که بر رو 
( در دسترس ن ی زم  د ی ماه از د   ت ی قابل رؤ   ر ی و سطح غ   ت ی )سطح قابل رؤ 

اشعه گاما   یسنج ف ی ط   ی ها داده   نی همچن   [.14]  قرار گرفته شده است 
ن  ماه  مف  ز یکاوشگر  ترک   ی د ی اطلاعات  از  کرده   ب ی را  ارائه  ماه  سطح 

 [.15]   است

 بسترشناسی ماه 
ماه نشان داده است که سنگ ماه   یهانمونه   یبر رو  یمطالعات معدن

 اب یکم   یهاهمراه با دانه  نیویال  ت،یلمنیا  وکلاز،یپلاژ   روکسن،یشامل پ
ترول  تیتان  ت،یکروم  ت،یمیدیتر  ت،یستوبالیکر سن  [16]  است  تیو   .
تا   8/3 نیآپولو ب یهاتیشده در مأمور یآورجمع یهانمونه  یومتریراد
دارد  اردیلیم  1/4 قدمت  همچن[17]  سال  آپولو    یهانمونه   نی.  برنامه 

 . [12] است نیزم یهامشابه سنگ  یزوتوپیا باتیترک یدارا
. از [ 18]   است  ی تی آنورتوز   ی اد ی تا حد ز  ب ی ماه از نظر ترک   پوسته

 کون،یل ی س   ژن، ی پوسته ماه در درجه اول از اکس   ،ی عناصر   بی نظر ترک 
 یشده است، اما عناصر جزئ   ل ی تشک   وم ی ن ی و آلوم   م ی آهن، کلس   م، ی ز ی من 

در آن   ز ی ن  دروژن ی و ه   م ی پتاس   م، یتور  وم، ی اوران   وم، ی تان ی مانند ت   اب ی و کم 
 .[19]   دوجود دار 
لا   ی بالا   در  ماه  سطح   اری بس   ی ا ه ی پوسته  و  شده  تحت   یخرد 

باروت   هیشب   بوییبرف و    هی شب   ی بافت  تی وجود دارد. رگول   تی عنوان رگول 
لا  ضخامت  است.  شده  در   لومتری ک   20تا    10از    ت ی رگول   ه یمصرف 

 ،ت ی رگول   هی لا   ری است. در ز   ر ی متغ   ای در مار   لومتری ک   5تا    3ارتفاعات و  
چند   از   یا ه ی لا   تی مگاگرول  ضخامت  به  و  شکسته  بستر   ن ی سنگ 

 .[ 20]  وجود دارد   لومتر ی ک 

 تركیب عناصری ماه 
محل اصابت    یاز ناهموار  یمربع از سطح ماه ناش  لومتریهزار ک  14حدود  
تارسنگ شهاب در  دارد  یدائم  یکیها  نزد[21]  قرار  مناطق  به    کی. 
 ی توجه   غلظت قابل  یقرار دارد، حاو  یدائم  یکیماه که در تار  یهاقطب

 . [22] آب است  خیاز 
ماه در دسترس بوده، بلکه در    یآب بر رو  خینه تنها از    ژنیاکس

ن  تیرگول تقر  ز یماه  و  است  یاز همه جا  باًیموجود  قابل استخراج    ماه 
  ی درصد وزن  47از    یقمر  یهادر نمونه   دیاکس  نیترفراوان   ت،یلمنی. ا[23]

Feo    یدرصد وزن  53و  Tio2  در   ژنیاز اکس  ییشده و منبع بالا  ل یتشک
 .[ 24] ماه است ایخصوص در مارماه به

در ماه وجود دارد    یعوامل خارج  لیعناصر که به دل  نیترفراوان 
  د یعنصر مف  کی  دروژن ی. ه[24]  اشاره کرد  ومیو هل  دروژن یبه ه  توان یم

  به ماه وارد شده است   یدیخورش  یبادها  ق یدر سطح ماه بوده و از طر
غلظت    ی مناطق قطب  یک یماه در نزد  تیاز رگول  یمتر  ک ی. در عمق  [25]

منبع سوخت    کیعنوان  به   دروژنی دروژن وجود دارد. وجود هیاز ه  ییبالا
عامل   یدیخورش  ی. بادها[26]  است  تیحائز اهم  اریمهم در کره ماه بس
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  ی کیماه است.    تیعناصر در سطح رگول  ریو سا  ومیهل  دروژن، یانباشت ه
  ن،یسطح زم یبر رو  ابیسطح ماه و کم  یاز عناصر موجود بر رو  گرید

  یدیتوسط باد خورش زیعنصر ن نیا که ( بودهومیهل زوتوپی)ا 3- ومیهل
عنوان  ماه به  3-ومیاستفاده از هل  .[24]  سطح ماه رسوب کرده است  یرو
برا  کی سوخت  زمین  یاهسته  یهاروگاهین  یمنبع  روی  آ  بر   ندهیدر 

فناورانه،    یهاجنبهای  بایکه در مطالعه.  دور از انتظار نخواهد بود  ،نزدیک
 3-وم یاستخراج هل  اتیعمل  کی  جادیمرتبط با ا  یو کسب و کار   یتجار

بررس مورد  را  ماه  وقرار    یاز  چالش  داده  ماه،   اجاستخر  یهابه  منابع 
نیاز    یهایگذارهیسرما  ،یتجار   یهاسکیرپتانسیل   و   پروژهمورد 

با    زیماتر ن  .[27]  پرداخته است  هاییپروژه  نیچن  ریچشمگ  یمال  راتیتأث
  یمنبع انرژ  کی  عنوانبهاز ماه    3-ومیاستخراج هل  هایلیبر پتانس  دیتأک
پرداخته است،    یانرژ  یبحران جهان  یکارآمد به بررس  اریو بس  نیگزیجا

را   یو مشکلات فن  کندیم  یرا بررس  یفن  یریپذمطالعه امکان  نیاو در ا
م محدود  کندی اذعان  وجود  با  پتانس  هات یاما  رفع    3-ومیهل  لیبر  در 

 .[28] دارد دیتأک یانرژ یجهان یازهاین
 یمواد ماه در مناطق مختلف، مقدارها  دهندهلیعناصر تشک  درصد

عنصر    نیترفراوان   ژنیحال در همه مناطق اکس  نیرا دارد. با ا  یمتفاوت
شده،    لیتشک  ژنیدرصد مواد ماه از اکس  60از    شیدر سطح ماه بوده و ب

 نیشده است. دوم  بیترک  گریبا عناصر د  ییایمیاما همه آن از نظر ش
فراوا س  نعنصر  ماه  فراوان  5/17تا    17با    میسیلیدر  است.    ی درصد 

 م یعنصر فراوان است. کلس  نیدرصد سوم  10تا    5/4با حدود    ومینیآلوم
من را   5تا    5/4اندازه و حدود    کیبه    باًیتقر  میزیو  ماه  مواد  از  درصد 
ندهدیم  لیتشک آهن  مناطق    6  یال  5/2  زی.  در  را  ماه  مواد  از  درصد 

درصد   باًیتقر  زین  میو سد  ومیتانیت  ی. عنصرها دهدیم  لیمختلف تشک
، درصد (2  و  1)  یها. در جدول[20]  دهدی م  لیمواد ماه را تشک  ماندهیباق

برا   دهایاکس ماه  در  موجود  عناصر  جغراف  یو    ی هابرنامه  ییایمحدوده 
 آپولو و لونا نشان داده شده است. 

 .[16] درصد و محدوده جغرافیایی اکسیدهای عناصر موجود در ماه -1جدول 

Table 1. Percentage and geographical location of available 

elements oxides on the Moon [16]. 

Oxide Lunar Surface Maria Highlands 

𝑺𝒊𝒐𝟐 50 45.4 45.5 

𝑨𝒍𝟐𝒐𝟑 15 14.9 24 

𝑻𝒊𝒐𝟐 5 3.9 0.6 

𝑭𝒆𝒐 5-10 14.1 5.9 

𝑴𝒈𝒐 10 9.2 7.5 

𝑪𝒂𝒐 10 11.8 15.9 

𝑵𝒂𝟐𝒐 - 0.6 0.6 

 .[16]  درصد و محدوده جغرافیایی عناصر موجود در ماه -2جدول 

Table 2. Percentage and geographical location of available 

elements on the Moon [16]. 

Element 

Approximate 
Atomic Percentage 

Approximate 
Weight 

Percentage 
Lunar 
Maria Highlands Lunar 

Maria 
Highlands 

Oxygen 60 60 45 45 
Silicon 17.5 17 21 21 

Aluminum 4.5 10 5 13 
Calcium 4.5 5 8 10 

Magnesium 5 5 5 5 

Iron 6 2.5 15 6 

Titanium 
and Sodium 2.5  ≈ 0.5  ≈ 1  ≈ 0  ≈ 

 تحلیل اقتصادی 

  لیتحل  یارائه شده است. مبنا  یکاومعدن  یاقتصاد  لیبخش تحل  نیدر ا
 یاقتصاد  لیتحت عنوان تحل  لیتحلاین  است.    [4]  نیبر اساس مقاله ها

  ل یبه تحل  میسونتر بوده و قابل تعم  کردیبر رو  یمبتن  یارکیس  یکاومعدن
 ی کیسونتر، در حال حاضر    کردیاست. رو  زیماه ن  یکاومعدن  یاقتصاد

به   یو اقتصاد  یفن  یجهت ارتباط پارامترها  هالیتحل  نیتراتیاز با جزئ
بدون    ویکامأموریت معدن   کی  یسونتر تنها برا   کرد یاست. رو  گریکدی

به سطح زم  نهیلحاظ کردن هز و توسعه    قیتحق  نهیو هز  نیبازگشت 
و لحاظ شدن    جینتا  یسازنه یمنظور به سونتر به  کردی رو  نیاست؛ بنابرا

 توسعه داده شد.  نیجمله هال از ی توسط افراد ثر،ؤم یپارامترها یتمام

 محاسبه سود و زیان
از درآمدها   هانهیحاصل کسر هز  ان، یز  یامحاسبه سود  ساده    صورتبه 

درآمد حاصل از   دیبا  ویکامعدنمأموریت    کیسودآور بودن    یاست. برا
 ، یعنی:آن شود یهانه یهزاز  ش یفروش منابع ب

(1 ) 𝑷 = 𝑹𝒎𝒂𝒕𝒔𝒐𝒍𝒅
− 𝑪 

محاسبه سود و زیان بیان شده است. در این  ، نحوه (1)در فرمول 

𝑅𝑚𝑎𝑡𝑠𝑜𝑙𝑑میزان سود یا زیان،    𝑃فرمول  
میزان درآمد حاصل از فروش    

های صورت گرفته است. هاین با تفکیک درآمد  میزان هزینه   𝐶منابع و 
ها، فرمول  و جرم ماده معدنی و تفکیک هزینه بر اساس قیمت فروش  

 : توسعه داد (2)فرمول  صورتبه زیان را   یاسود 

 (2 ) 

𝑃𝑡𝑜𝑡

= 𝑛[𝑚𝑠𝑐𝑐𝑝𝑟𝑖𝑐𝑒𝑚𝑎𝑡
𝑓𝑡𝑟

− 𝑚𝑠𝑐𝑐𝑒𝑖𝑙 (
𝑛

𝑠 + 1
) (𝑐𝑝𝑟𝑜𝑑1

[𝑝. 𝑐𝑒𝑖𝑙 (
𝑛

𝑠 + 1
)]

𝛼

+ 𝑐𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠𝑝𝑜𝑟𝑡) − 𝑐𝑜𝑝𝑠] − 𝑚𝑠𝑐

𝑐𝑑𝑒𝑣

𝑝
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ی هات ی مأمور تعداد    𝑛سود و زیان حاصل از مأموریت،    𝑃𝑡𝑜𝑡(،  2)   فرمول در  
فضاپیما    𝑚𝑠𝑐کاوی،  معدن  خشک  𝑐𝑝𝑟𝑖𝑐𝑒𝑚𝑎𝑡کیلوگرم،    برحسب جرم 

  
شده،   استخراج  ماده  کیلوگرم  هر  فضاپیما   𝑓ارزش  عملیاتی  توان  نرخ 

ی بر کیلوگرم تجهیزات بر روز،  معدن  ماده کیلوگرم استخراج شده  برحسب 
𝑡   روز،   برحسب کاوی  مدت زمان معدن𝑟    نسبت مواد خالص شده به مواد

از یک فضاپیما،    𝑠استخراج شده،   استفاده  𝑐𝑝𝑟𝑜𝑑1تعداد دفعات 
هزینه    

فضاپیما(،    برحسب فضاپیما   جرم  کیلوگرم  هر  ازای  )به  تعداد   𝑝دلار 
مأموریت،   هر  در  )تجربه(،    𝛼فضاپیماها  یادگیری    𝑐𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠𝑝𝑜𝑟𝑡ضریب 

هزینه تحقیق و توسعه   𝑐𝑑𝑒𝑣هزینه عملیات و    𝑐𝑜𝑝𝑠هزینه انتقال در فضا،  
تابع   عددی   ceilاست.  مقدار  آن یک  و خروجی  بوده  تابع جز صحیح 
 یا مساوی حاصل جبری داخل آن است.   تر بزرگ صحیح که  

در گام بعدی هاین با توجه به عدم وجود ارزش زمانی پول در معادله  
مأموریت 2)  تمام  در  سود  کل  فعلی  ارزش  افزودن  𝑃𝑡𝑜𝑡_𝑃𝑉ها  (،  با  را   ،

آورد. در    دست به را    )3(پارامترهای دیگری به آن معادله توسعه داد و فرمول  
پارامتر  )3(فرمول   با اضافه شدن   ،(1 + 𝐼)𝑖    ارزش زمانی پول محاسبه

کاوی است. در  های انجام معدن تعداد سال   𝑖نرخ تنزیل پول و    𝐼شود که  می 
زمان درآمدزایی    𝑡𝑗امین مأموریت و  𝑗نشان دهنده    𝑗، شمارنده  )3(فرمول  

.𝑡𝑗، از مقدار  𝑡𝑚است. با کسر پارامتر   𝑡𝑚    مدت زمان مأموریت مشخص
𝑡𝑗شود و  می  − 𝑡𝑚   کننده زمانی است که مأموریت شروع شده  نیز مشخص

، محاسبه میزان سود یا زیان با استفاده از برنامه  )3(است. مطابق با فرمول 
نویسی پایتون اجرا شده است. در  کامپیوتری توسعه داده شده در زبان برنامه 

، جهت بررسی  )3(، مقدار هر یک از پارامترهای موجود در فرمول  )3(جدول  
 اقتصادی مقداردهی شده است. 
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 كاوی فضاییمعدن 

صورت که منابع    ن ی از فضا است. به ا   ی د ی جنبه جد  یی فضا  ی کاو معدن 
بشر در   ی ازها ی جهت رفع ن   ها اره ی س   ر ی قمرها و سا   ها، ارک ی موجود در س 

عنوان مثال آب استخراج شده از . به رد ی مورد استفاده قرار گ   ن ی زم   ا ی فضا  

ن   ی اجرام سماو  رفع  بر  م   ات ی ح   ی ازها یعلاوه  تأم   تواند ی بشر،   نیجهت 
استفاده    ماها ی در فضاپ   ی دی خورش   ی محافظت در مقابل پرتوها  ا ی و    خت سو 

تأم  اجرام    ی ازها ی ن   ن ی شود.  و  فضا  در  موجود  منابع  توسط  فضا  در  بشر 
است.    ت ی با اهم   ار ی بس   ن، ی انتقال آن از زم   نه ی به جهت حذف هز   ی سماو 
مورد   ی تنها منابع   ن، یانتقال منابع به زم   اد یز   یها نه ی با توجه به هز   ن یهمچن 

بها و  داشته باشد. فلزات گران   ی توجه بوده که در وزن مشابه ارزش بالاتر 
در فضا و انتقال آن   ی کاو اهداف معدن   عنوان به   ن ی زم  ی بر رو   اب ی مواد کم 

نو    ی های با فناور   ع ی صنا  ی فلزات برا   ن ی ا  ن ی مورد توجه است. تأم   ن ی به زم 
از فرمول   ی ر ی گدر مقاله خود با بهره   ن یاست. ها   ی ات ی همچون هوافضا ح 

ارز )3( به  پلات   ی برا   ی کاومعدن   ی اب ی ،  و  آب  عنصر  دو   ومی ن ی استخراج 
 پرداخته است. 

کل به  معدن   ی صورت  هر  جهت   ات ی فرض  ، یی فضا   ی کاودر  لازم 
 است.   ر ی آن شامل موارد ز   ی اقتصاد   ی اب ی ارز 

  وی کا زمان معدن  • 
 یات ی عمل   ی ماهای تعداد فضاپ • 
 یکاومعدن  ات ی تعداد عمل  • 
 مایوزن هر فضاپ  • 

د  یکاومعدن  یاقتصاد  لیتحل  در و   نانهیبخوش  دگاهیدو 
ارزمحافظه به   هامایفضاپ  نانهیبخوش  دگاهیاست. در د  یابیکارانه قابل 

اثر مستق  دهیانبوه رس  دیتول   دگاه یدارد. در د  ها نهیدر کاهش هز  یمیو 
  ی فعل  یهامت یبا ق  هانه یوجود داشته و هز  مایفضاپ  کیکارانه  محافظه
در   اتیو عمل  دیو توسعه، تول  قیتحق  یهانهیهز  رون یشود. ازایبرآورد م

 است.  نانهیبخوش دگاهیاز د ترش یکارانه بمحافظه دگاهید

 كاویانتخاب ماده معدن 
با توجه به فرصت   نی م أ ت   ی هات ی از جذاب   ی ک ی متعدد،    ی اقتصاد  ی ها ماه 

ازجمله موارد   ی متعدد   ی ها وه ی بشر است. از مواد ماه به ش   از ی ن   مواد مورد 
 استفاده کرد.   توان ی م   ر ی ز 

 نیسطح زم   ی استفاده بر رو  • 
 ماه  ی بر رو   ی ن ی نشجهت اسکان و توسعه شهرک  • 
 ماهایو ارسال سوخت به فضاپ   ن ی تام  • 
ماه به  لی و تبد  یا اره ی س  ن ی ب  یهات ی مأمور  ژن ی سوخت و اکس  نی تام  • 

 یراه   ان یم   ستگاه ی ا 
 یقات ی و تحق   ی ماه به مرکز علم   ل ی تبد  • 
 ییو ی راد   ی ها و تلسکوپ   ی ااره ی س   ن ی ماه به مرکز ارتباطات ب   ل ی تبد  • 

از سه دسته ( 2  و  1(  ی ها شده در جدول   یمواد معرف   ان ی م   از   ،
 ی فاز   لی از دسته با استفاده از تحل   ی ها و فلزات، برا سوخت  دها، ی اکس 

ماده هدف انتخاب شده  کی ، ( 3) در جدول   یمورد بررس  یبا پارامترها 
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به   ی ده بی بر اساس ضر   ( 3) ارائه شده در جدول    ی فاز   ل ی است. تحل 
انتخا   ی پارامترها  در  از   ب مؤثر  دسته  آن  پارامترها شامل  است.  ماده 

سطح بالا و مأموریت بوده  ی ات ی ح  ی ها ت ی و فعال   ها ت ی الزامات، محدود 
 1  ر ی تنها با مقاد   ز ی ن   ی ر ی گ م ی تصم   ب ی دارد. ضر   ز یگسترش ن   ت ی و قابل 

مقدار    4تا   است.  شده  گرفته  قرار  هز   ی حالت   ی برا   1ملاک   نهی که 
پ   یات ی عمل  عمل   ی طراح  یدگ ی چ یبالا،  پا   ات،ی و  و   ی فرآور   ن یی درصد 

 نهی که هز   ی حالت   یبرا   ز ی ن   4. مقدار  دهد ی ماده را نشان م   ن یی ارزش پا 
و   ی درصد بالاتر فرآور   ات، ی و عمل   ی در طراح  ی سادگ   ن، یی پا   ی ات ی عمل 

بنابرا دهد ی از ماده را نشان م  یتر شی ارزش ب   یدارا   ی پارامترها   ن ی ؛ 
را کسب و در   ی کمتر   از ی بالاتر، امت  ی و زمان   یمال   ، ی اتی عمل   ی ها نه ی هز 

 تر،ن یی پا   ی و زمان  یمال   ، ی ات ی عمل   ی ها نه ی هز   ی دارا   ی عوض پارامترها 
کسب کرده است. با توجه به مجموع   ی فاز   ل ی را در تحل   یتر شی ب   از ی امت 
مواد موجود بر  ی برا  ( 3) جدول  ی پارامترها ی کسب شده از تمام  از ی امت 
و وزن هر   ر هر پارامت  ی ر ی گ م ی تصم   بی ماه با در نظر گرفتن ضر   ی رو 

 عنوانبه بوده، واجد انتخاب    از ی امت   نی تر ش ی ب   ی هر ماده که دارا   ،پارامتر 
  .است  ماده هدف 

 .تحلیل فازی انتخاب مواد  -3جدول 
Table 3. Fuzzy analysis of material selection. 

Parameter 
Decision Coefficient 

1 2 3 4 

Location on the 

Moon 
Far Side the Moon, 

Poles 
Maria  Heights 

The Surface of the 

Moon Facing the 

Earth 

Communication 

with Earth 

Interface with High 

Altitude Orbiter 

System 

Interface with 

Lagrange Point 

Orbiter System 

Interface with Low 

Altitude Orbiter 

System 

Directly Facing The 

Moon 

Energy Supply 

Method Nuclear Reactor 
Solar Cell and Energy 

Storage 
Solar Cell and 

Energy Storage 
Solar Cell, 

Continuous (Poles) 

Processing Rate 

(Percent) 0-15 15-30 30-45 45-60 

Material 

Separation 

Method 
Vapor Separation 

Condensation 

Separation 
Solid Separation 

(Screening) 
Without Separation 

Storage Method 
Specialized 

Thermal & 

Pressurized System 

Specialized Control 

Thermal System 
Specialized 

Pressurized System 
Without Special 

System  

Extraction 

Method 
Surface and Deep 

Drilling in Mare 

Surface and Deep 

Drilling in Elevated 

Areas 

Surface Drilling and 

Deep in Flat Areas 
Surface Drilling in 

Flat Areas 

Transport to 

Earth 

Specialized 

Thermal & 

Pressurized System 

Specialized Thermal 

System 
Specialized 

Pressurized System 
Without Special 

System 

Material Value 0-5000 5000-500000 50000-100000 100000-300000 

Material 

Abundance on 

Earth 
>100 PPM 10-100 PPM 1-10 PPM  <1 PPM 

 ک ی مواد و تفک   ک ی تفک  ن یتر کم   تی دو وضع   ی برا   ی مواد انتخاب
 ن ی تردست آمده است. منظور از کم به   (4) صورت جدول  مواد به   ق ی دق 

مواد موجود   ری ماده هدف از سا   ی گرمواد در واقع عدم غربال   ک ی تفک 
و   یگر غربال   زی مواد ن   قی دق   ک یمنظور از تفک   نی در ماه است. همچن 

 ی ساز ره ی بوده و ماده با خلوص بالا ذخ   وادم   ری ماده هدف از سا   ک ی تفک 
 .شودی و ارسال م 

ارزش    م ی ز ی من   که ن ی با توجه به ا   ی بوده ول   کسان ی دسته فلزات    ی برا   ج ی نتا 

 در نظر گرفته شده است.   یی عنوان انتخاب نها داشته به   ی بالاتر   ی اقتصاد 
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 .کاوی در ماهمواد انتخابی جهت معدن -4جدول 

Table 4. Selected materials for Moon mining. 

Material 
Minimum Material 

Separation 
Precise Material 

Separation 
Oxides Silicon Oxide Silicon Oxide 

Fuel Helium-3 Helium-3 
Metals Magnesium Magnesium 

جدول   ی از پارامترها   کسان ی   ر ی تأث   ب ی با اعمال ضرا  ( 4) جدول    ج ی نتا 
  لی ها با استفاده از تحل از انتخاب   نان ی دست آمده است، جهت اطم به   ( 3) 

دسته   ی برا   ج ی نتا   ی، فاز  ل یتحل   ی پارامترها   ر ی تأث   ب ی ضرا  ی بر رو   ت ی حساس 
در   وم ی تان ی ت   د ی اکس  دها، ی نداشته و در دسته اکس  ی ر یی سوخت و فلزات تغ 

  ی با توجه به فراوان   حال ن ی عنوان ماده هدف استخراج شد. باا به   واد م   ی برخ 
عنوان ماده ماده به   ن یا   ت ی حساس   ل یدر تحل   م ی سی لی س   د یاکس   ی انتخاب بالا

 شد.   یی نها  دها ی هدف دسته اکس

 محاسبه سود و زیان بر اساس روش تحلیل 
ماده هدف    ک ی فرض استفاده از تنها    ن ی و همچن   ی انتخاب   ی ها با توجه به ماده 

معدن  حالت، خوش   ی برا   ، ی کاو جهت  سه  ماده  و  محافظه   نانه، ی ب هر  کارانه 
در   [ 4]   ن ی در نظر گرفته شده است. ها  ان ی دلخواه در محاسبه سود و ز   ر ی مقاد 

کرده که بر اساس    ده کارانه را استفا و محافظه   نانه ی ب مقاله خود دو حالت خوش 
مقاله حالت سوم    ن ی جهان است. در ا   ی حاکم و رو به رشد سطح فناور   ط ی شرا 

د.  ن برخوردار باش   ی تر ش ی ب   ت ی از جامع   ها ل ی لحاظ شده تا تحل   ز ی دلخواه ن   ر ی با مقاد 

  ی سطح فناور   ی ها ت ی بر اساس محدود   ر ی دلخواه، واردکردن مقاد   ر ی مقاد   ت ی مز 
  ن ی شده است. در ا   ی کاو مواد معدن   روش ف   مت ی کاهش ق   ن ی هر کشور و همچن 

 مورد توجه است.   ز ی فروش مواد ن   مت ی مقاله کاهش ق 
و دو جرم محموله با استفاده از معادله    ی زمان   و ی دو سنار   ی برا   ل ی تحل 

 شده است.   ی بررس   ر ی صورت ز به   تون ی پا   ی س ی نو در بستر زبان برنامه   ( 3) 

 روز  365مأموریت و هر مأموریت  10 ✓
 روز  100مأموریت و هر مأموریت  10 ✓
 ما یبرابر با جرم فضاپ باًیجرم محموله تقر ✓
 ما یجرم محموله چهار برابر جرم فضاپ ✓

سود و   یابیحالت ارز 12هر ماده  یبالا، برا حاتیتوجه به توض با

  ی هاتیدر مأمور  یزمان  یهاتیوجود دارد. با در نظر گرفتن محدود  انیز

روز(    100مأموریت و هر مأموریت    10)  یدوم زمان  ویسنار  جینتا  ،ییفضا

 ارائه شده است.  (5) در جدول  میسیلیس دیماده اکس یبرا

  ییجا جابه   ی هزار دلار   20  نه ی هز   ل ی به دل   ی اب ی ارز   ی ها حالت   ی تمام   در 

  لوگرم ی از نوع و جنس آن؛ ارزش فروش هر ک   فارغ ماده در فضا    لوگرم ی هر ک 

 هزار دلار در نظرگرفته شده است.   20از مواد  

دلخواه، هدف کاهش    ریمقاد  لیمطالب گفته شده در تحل  مطابق

دلخواه   ریفروش مواد بوده و مقاد  متیحداقل کردن ق  یمواد برا  متیق

مواد با توجه به    یگذارممکن جهت ارزش  ری، حداقل مقاد(5)در جدول  

 است.  طرح یسودده

 .نتایج بررسی سوددهی ماده اکسید سیلیسیم برای سناریو دوم زمانی مأموریت -5جدول 

Table 5. Profitability analysis results of silicon oxide material for the second scenario of the mission. 

Parameter 
100 Days 100 Days 

Conservative Optimistic Custom Conservative Optimistic Custom 

Specific Production Cost (USD/kg) 1000000 10000 10000 1000000 10000 10000 

Specific Transport Cost (USD/kg) 20000 20000 20000 20000 20000 20000 

Material Value (USD/kg) 20000 20000 10000 20000 20000 5000 

Operational Cost (USD) 5700000 100000 100000 5700000 100000 100000 

R&D Cost (USD/kg) 5453333 500000 500000 5453333 500000 500000 

Mining Duration (days) 100 100 100 100 100 100 

Purification to Processed Material 

Ratio 
0.4 0.47 0.47 0.4 0.47 0.47 

Operational Throughput 2.46e-6 2.46e-6 2.46e-6 9.85e-6 9.85e-6 9.85e-6 

Spacecraft Mass (kg) 1500 1500 1500 1500 1500 1500 

Number of Missions 10 10 20 10 10 20 

Reuse Rate per Spacecraft 2 2 2 2 2 2 

Learning Parameter -0.234 -0.234 -0.234 -0.234 -0.234 -0.234 

Number of Spacecrafts per Mission 10 10 3 10 10 3 
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از نسبت   ریبه غ  یبه رنگ مشک  یپارامترها  ریمقاد  (5)جدول    در
مورد استفاده   [4]  شده از مرجع   یشده به منابع فرآور  یسازمواد خالص

  یشده به منابع فرآور  یسازقرار گرفته است. پارامتر نسبت مواد خالص
به رنگ قرمز    یانتخاب شده است. پارامترها  1شده با توجه به جدول  

سودده  یهایورود  زین تع  یفرمول  کاربر  توسط  و  .  شودی م  نییبوده 
ها،  شباهت  یروزه دوم با تمام  100روزه اول با ستون    100تفاوت ستون  

محموله هر  بوده که باعث تفاوت در جرم    یاتیتوان عمل  زانیدر مقدار م
با م   100. در ستون  شود ی م   ما ی فضاپ    ی ات ی توان عمل   زان ی روزه اول 

6 -e2.46    ستون  ی ک   1500حداکثر در  و  با    100لوگرم  دوم  روزه 
ماده جهت    لوگرم ی ک   6000حداکثر    e9.85- 6  ی ات ی توان عمل   زان ی م 

 . شود ی آماده م   ن ی ارسال به زم 
  ی ها حمل و ارزش مواد، در حالت جرم قابل   کسان ی   ر ی با توجه به مقاد 

درآمد و سود مشاهده    د ی در تول   ی ا مشابه   ی رفتارها   ، ی سه ماده انتخاب   ی اب ی ارز 
فروش مواد است؛   مت ی ق  ن یی موضوع عدم مرجع مناسب در تع  ن ی ا  ل ی شد. دل 

انتخاب شده    اده م   لوگرم ی هر ک   ی هزار دلار برا   20فروش    مت ی حداقل ق   ن ی بنابرا 
  لوگرم ی ک   1500در حالت محموله با جرم    مت ی کاهش ق   ی بررس   ی است. البته برا 

حداقل    لوگرم ی ک   6000هزار دلار و در حالت محموله با جرم    10  مت ی حداقل ق 
 شده است.   ی بررس   ز ی هزار دلار ن   5  مت ی ق 

تا  1)  هایدر شکل  م ی س ی ل ی س  دی سود ماده اکس  لی تحل  ینمودارها 
استخراج شده و زمان مأموریت در نرخ   ها تی برحسب تعداد مأمور   ( 4

 پنجهر شکل    در   است.   رگذار ی شده تأث و جرم مواد استخراج   ی بردار بهره 
 ارائه شده است.  ری نمودار با مشخصات ز 

• Refrence   افزونه(   چ ی )مدل بدون ه 

• 2 reuse   ( استفاده   دوبار   ما ی پ )هر فضا 

• 2 reuse, learning (دوبار استفاده به همراه پارامتر  مایفضاپ هر
 ی ریادگی

• 50% smaller spacecraft    ( ما ی فضاپ   جرم   ی درصد   50)کاهش 

• 10, spacecraft, 2 reuse, learning   (10   دو    ما ی هر فضاپ   ما، ی فضاپ
 ( ی ر ی ادگ ی بار استفاده به همراه پارامتر  

پارامتر    منظور    که   ی زمان   در   توسعه   نه ی هز کاهش    ، ی ر ی ادگ ی از 
 . است   شود،   ساخته   آن   مشابه   مجدد   و   شده   ساخته   کبار ی   یی ما ی فضاپ 

 
هزار   20روزه، ارزش مواد  100کیلوگرم، سناریو  1500کارانه، جرم حالت محافظه  - 1شکل  

 .دلار

Fig. 1. Conservative scenario, 1500 kilograms mass, 100-day 

scenario, material value $20K. 

 

 .هزار دلار 10روزه، ارزش مواد  100کیلوگرم، سناریو  1500حالت دلخواه، جرم  -2شکل 

Fig. 2. Arbitrary scenario, 1500 kilograms mass, 100-day 

scenario, material value $10K. 

Parameter 
100 Days 100 Days 

Conservative Optimistic Custom Conservative Optimistic Custom 

Results 

The Mass of Produced Materials in 

each Mission  
12752.64 14984.35 14984.35 51062.4 59998.32 59998.32 

Payload Mass of Each Spacecraft 1275.264 1498.435 1498.435 5106.24 5999.832 5999.832 

Total Mass of Produced Materials in 

the entire Mission (kg) 
127526.4 149843.5 149843.5 510624 599983.2 599983.2 
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روزه، ارزش مواد    100کیلوگرم، سناریو    6000کارانه، جرم  حالت محافظه  -3شکل  

 .هزار دلار 20

Fig. 3. Conservative scenario, 6000 kilograms mass, 100-day 

scenario, material value $20K. 

 

 .هزار دلار   5روزه، ارزش مواد    100کیلوگرم، سناریو    6000حالت دلخواه، جرم    - 4شکل  

Fig. 4. Arbitrary scenario, 6000 kilograms mass, 100-day 

scenario, material value $5K. 

اکس  یبرا  یاقتصاد  لیتحل  جینتا صورت به  میسیلیس  دیماده 
مقاد  (4تا    1)  یهاشکل  به  توجه  با  شکل    ریاست.  در   (1)نمودارها 

 لوگرمیک  1500کارانه با جرم محموله  مشخص است در حالت محافظه
 لوگرمیک  6000کارانه با جرم محموله  در حالت محافظه  یول  دهانیطرح ز

  ی ها. در حالترسدی م  یسرمأموریت خود به نقطه سربه   یطرح در انتها
 دارد.  یو مقدار دلخواه طرح کاملاً سودده نانهیبخوش

 تحلیل حساسیت سود و زیان  

  رییدرصد تغ  20با اعمال    تیحساس  لیسود، تحل  ترقیدق  یابیارز  منظوربه 
 انجام شد.  ریز یو کاهنده بر پارامترها ندهیافزا

 مأموریتمدت زمان  •

 وستهیپ اتیتعداد عمل •

 جرم محموله •

به حالت  با ا  یهاتوجه  برخ  جادیمختلف قابل  ها  از حالت  یتنها 
 ارائه شده است.  (6)شده در جدول   یبررس

 .تحلیل حساسیت پارامترهای ارزیابی سود  -6جدول 

Table 6. Sensitivity analysis of the profit evaluation parameters. 

Scenario Mission 
Duration 

Continuous 
Operations 

Payload 
Mass 

0 0 0 0 

G +20% +20% +20% 

N -20% -20% -20% 

O +20% +20% -20% 

P +20% -20% +20% 

Q -20% +20% +20% 

R -20% -20% +20% 

S -20% +20% -20% 

T +20% -20% -20% 

( جدول  از  حاصل  در  6نتایج  سیلیسیم  اکسید  ماده  برای   )
)جدول جدول8و    7های  مقدارهای  است.  شده  ارائه   )( ( 8و    7های 

برحسب میلیارد دلار بوده و مقدار سود و زیان در انتهای مأموریت را 
های مستقل تحلیل شده ولی رنگ   صورتبه دهد. این مقدارها  نشان می

با حالت سود و   ایجاد شده است.  جدول در مقایسه  نیز   0حالت  زیان 
 حالت مرجع )بدون تغییرات تحلیل حساسیت( است. 

نیز   (8و    7)های  نتایج حاصل شده در جدول برای ماده منیزیم 
هلیوم   ماده  مورد  در  ولی  داشته  مشابه  حالت  3-روندی  تمام  های در 

 آید.کارانه، سوددهی به وجود نمیمحافظه
  Oو  Gهای شود حالت( مشاهده می 8و  7های )با نگاه در جدول 

برای وضعیت  جزء گزینه است.  زیان  و کاهش  افزایش سوددهی  های 
بسیار مناسب بوده ولی در حالت کلی و در دیدگاه    Gسوددهی گزینه  

زیان در وضعیت  ایجاد همزمان کاهش  برای  زیانسیستمی  ده و های 
بسیار مناسب و حالت میانه   Oهای سودده، گزینه  افزایش سود در حالت

تمامی حالت انتخاب گزینه  بین  نتیجه  است. در  بررسی شده  ،  Oهای 
 ( خواهد بود. 9جدول ) صورتبهپارامترهای مأموریت 
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 .کیلوگرم  1500روز با جرم  100نتایج تحلیل حساسیت سناریو  -7جدول 

Table 7. Sensitivity analysis results for the 100-day scenario 

with a mass of 1500 kilograms. 

Scenario Conservative Optimistic Custom 

0 -8.34 2.1 0.6 

G -8.66 4.1 1.51 

N -6.98 0.85 0.08 

O -5.79 2.73 1.01 

P -9.47 2.42 0.69 

Q -10.13 2.38 0.65 

R -10.45 1.27 0.12 

S -6.77 1.58 0.43 

T -6.33 1.61 0.46 

 .کیلوگرم  6000روز با جرم  100نتایج تحلیل حساسیت سناریو  -8جدول 

Table 8. Sensitivity analysis results for the 100-day scenario 

with a mass of 6000 kilograms. 

Scenario Conservative Optimistic Custom 

0 -0.68 11.1 2.1 

G 4.58 19.66 4.11 

N -3.06 5.45 0.85 

O 3.03 13.11 2.74 

P -0.64 12.79 2.42 

Q -1.3 12.75 2.38 

R -4.56 8.18 1.27 

S -0.89 8.5 1.59 

T -0.44 8.53 1.61 

 .، تحلیل حساسیت در مأموریتOاعمال نتایج حالت   -9جدول 

Table 9. Application of results from case O, sensitivity 

analysis in the mission. 

Parameter Value Unit 

Mission Duration 120 Day 

Number of Continuous 

Missions 
12 - 

Payload Mass 1200 Kg 

  1500که محدودیت جرم قابل انتقال برای دو حالت  با توجه به این 
های اکسید  کیلوگرم در نظر گرفته شده است، برای ماده   6000کیلوگرم و  

ها وجود دارد. این  ای در تمامی حالت مشابه   کاملًاسیلیسیم و منیزیم رفتار  
هایی که نسبت  نیز وجود داشته ولی در حالت   3- رفتار نیز برای ماده هلیوم 

خالص  )حالت  مواد  است  متفاوت  شده  فراوری  منابع  به  شده  سازی 
 شود. هایی در رفتار کلی نتایج دیده می کارانه( تفاوت محافظه 

 6000یا    1500با توجه به جرم محموله قابل انتقال توسط فضاپیما ) 
 ( مأموریت  زمان  مواد    100یا    365کیلوگرم(،  نسبت  همچنین  و  روز( 

بینانه )متناسب با سازی شده به منابع فراوری شده در حالت خوش خالص 
 (، میزان توان عملیاتی استخراج شده است. 2و    1های  جدول 

 كاویانتخاب ماده معدن 

فروش مواد   مت یق   ن ییبا در نظر گرفتن عدم وجود مرجع مناسب جهت تع 
ماده انتخاب   لوگرم ی هر ک  ی فروش برا   مت یاستخراج شده در فضا، حداقل ق 

  ن ی است. با توجه به ا   کسان ی هر سه ماده    ی هزار دلار( که برا   20)   شد 
 نیاست؛ بنابرا  ه ی توج  رقابل ی غ  ی سودده  زان ی م   ار ی انتخاب ماده هدف با مع

 نی بهره برده شد. ا  ی ات ی توان عمل  زان ی م ار ی جهت انتخاب ماده هدف از مع
  یات یعمل   ی هانه ی مواد و هز   ی استخراج و فراور   ی دهنده سادگ نشان   ار ی مع 

هر چه   شود، ی م  ن یی تع  1تا    0  ن ی ب  ی با عدد   ار یمع   ن یاست. ا   ی کاو معدن 
آن    جه ی تر بوده و در نت کم   ی ات یتوان عمل   زان ی تر باشد م عدد کوچک   ن ی ا 

 تر خواهد بود.مورد استفاده کم  زات ی و تجه   ی ات یعمل   ی ها نه ی هز 
عمل  (10)جدول    در توان  حالت  یاتیمقدار  در  مختلف   یها مواد 

هر سه ماده    یاتیتوان عمل  زان یم  ( 5)مأموریت ارائه شده است. در شکل  
صورت نمودار نشان داده شده است. قابل مشاهده است  به   (10)در جدول  

 ییبالا  اریبس  یاتیبه توان عمل  ازین  گرینسبت به دو ماده د  3-  ومیماده هل
شکل   در  تفک  (5)است.  قابل  عدم  به  توجه  م  کیبا  توان    زانیبودن 

  یاتیتوان عمل  زانینسبت م  میزیو من  میسیلیس  دیدو ماده اکس  یاتیعمل
مشخص    (6)  ارائه شده است. در شکل   ( 6)دو ماده با هم در شکل    نیا

 د یماده اکس  یجهت استخراج و فرآور  ازیموردن  یاتیتوان عمل  زانیاست م
  توانیماده را م  نیا  جهیبوده و در نت  میز یمنتر از ماده  کم  اریبس  میسیلیس
 ماه در نظر گرفت.  ی کاوماده هدف جهت معدن  عنوانبه 

 .های انتخابیکاوی مادهتوان عملیاتی معدن -10جدول 

Table 10. Operational capacity of mining the selected materials. 

Row Scenario Silicon 
Oxide Magnesium Helium-3 

1 
365 Days, 
1500 kg 6.75e-7 5.76e-6 3.17e-3 

2 365 Days, 
6000 kg 2.7e-6 2.3e-5 1.26e-2 

3 100 Days, 
1500 kg 2.46e-6 2.1e-5 1.15e-2 

4 100 Days, 
6000 kg 9.85e-6 8.42e-5 4.62e-2 
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 .میزان توان عملیاتی سه ماده مورد بررسی قرارگرفته در یک نگاه -5شکل 

Fig. 5. Operational capacity of the three analyzed materials at a glance. 

 
 میزان توان عملیاتی دو ماده اکسید سیلیسیم و منیزیم. -6شکل 

Fig. 6. Operational capacity of the Silicon Oxide and Magnesium. 

 بندیگیری و جمع نتیجه

انجام    ی ها ت ی مأمور   ج ی در مقاله حاضر ابتدا بر اساس ساختار ماه و نتا 

پس از آن بر    و   ن یی آن تع   دهنده ل ی شده گذشته، مواد و درصد تشک 

  ر ی تأث   ب ی با اعمال ضرا   ت ی حساس   ل ی و تحل   ی فاز   ل ی تحل   ک ی اساس  

بهره  جهت  مناسب  مواد  هم   ی بردار مختلف،  بر  شد.    ن ی مشخص 

و از هر    م ی ها تقس دها، فلزها و سوخت ی اساس مواد به سه دسته اکس 

ترت  به  هل   م ی ز ی من   م، ی س ی ل ی س   د ی اکس   ی ها ماده   ب ی گروه  با    3-   وم ی و 

تحل   ت ی اولو  لحاظ  به  )ق   ی فاز   ل ی بالا  ارزش  صورت    مت ی و  در 

،  ت ی حساس   ل ی تحل   ج ی نتا   ی ( و فراوان ی فاز   ل ی تحل   ج ی بودن نتا ی مساو 

تحل   ی سودده   ل ی تحل   ی بررس   ی برا  با  شد.  بر    ی سودده   ل ی انتخاب 

  زان ی فروش مواد به م   مت ی ق   ن یی اساس روش ارائه شده در مقاله، با تع 

هر    یی جا جابه   نه ی )با توجه به هز   لوگرم ی هزار دلار در هر ک   20حداقل  

کارانه تنها با جرم محموله  محافظه   ی ها در فضا( در حالت   لوگرم ی ک 

حمل   اکس   لوگرم ی ک   6000قابل  ماده  من   م ی س ی ل ی س   د ی دو  با    م ی ز ی و 

سودده خواهد بود و در    ها، ت ی مأموریت و تعداد مأمور   ان زم   ش ی افزا 

  1500)   ی هر سه ماده با هر دو حالت جرم   ز ی ن  نانه ی ب خوش   ی ها حالت 

دلخواه    ر ی با مقاد  ی ها ( کاملاً سوده بوده و در حالت لوگرم ی ک   6000و  
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  ل ی وجود دارد. با انجام تحل   ی سودده   ز ی فروش مواد( ن   مت ی )کاهش ق 

رو   ت ی حساس  پارام   ی بر  مأموریت   تر؛ سه  زمان  عمل   ، مدت    ات ی تعداد 

سه    ن ی ا   ی و جرم محموله، حالت مناسب انجام مأموریت برا   وسته ی پ 

شامل   مأموریت   120پارمتر    1200و    وسته ی پ   ات ی عمل   12  ، روز 

مع   لوگرم ی ک  اساس  بر  انتها  در  و  توان    ار ی جرم محموله حاصل شد؛ 

ماه    ی او ک معدن عنوان ماده هدف  به   م ی س ی ل ی س   د ی ماده اکس   ، ی ات ی عمل 

 انتخاب شد. 
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 This study explores the control of a space capsule during the re-entry 

phase. Spacecraft re-entry is a critical phase of a mission because, as 

the spacecraft enters Earth's atmosphere, aerodynamic forces and 

moments can disturb the angles of attack and sideslip, potentially 

leading to instability. If left uncontrolled, these disturbances can cause 

significant damage to the spacecraft and jeopardize the safety of its 

passengers. To mitigate these disturbances, moving mass controllers 

(MMC) are employed as efficient actuators. MMCs control the 

spacecraft by altering its center of mass and generating internal forces. 

The primary advantage of MMCs over other control methods, such as 

aerodynamic surfaces and thrust jets, is that they do not produce 

turbulent aerodynamic forces, which can impair the controller's 

performance. A vital aspect of this research is the design and analysis 

of the moving mass controller mechanisms. In addition to examining 

the more standard cross mechanism, this study also investigates the 

radial mechanism. The radial mechanism offers advantages over the 

cross mechanism, such as increased load-carrying capacity. Under the 

same conditions, the radial mechanism can reduce the mass of the 

actuators by half. Due to the nonlinear relationships governing the 

radial mechanism, a nonlinear controller is necessary. This study 

employs a nonlinear proportional-integral-derivative (PID) controller, 

demonstrating high efficiency. 
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 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1402  بهمن 8دریافت 
 1402 اسفند  13بازنگری 
 1402 اسفند 19پذیرش 

 1403  فروردین 21انتشار اولین 
 

 های کلیدی:  واژه 

 ییکپسول فضا
 بازگشت به جو 

 ی رمداریز
 ی انتقال یهاجرم

   یداریپا

 

 
در فاز بازگشت به جو    یی کپسول فضا    ا ی   ی بازگشت   ی ما ی فضاپ   ک ی   ی کنترل برا   ی پژوهش به طراح   ن ی در ا 

مبنا   ی رمدار ی پرواز ز   یک  از  به جو شود ی پرداخته م   ی داخل   ی انتقال   ی ها جرم   زم ی مکان   ی بر  بازگشت    . فاز 

  ن ی زم   و به ج   ما ی با ورود فضاپ   را ی است، ز   ما ی فضاپ   ک ی   ت ی مراحل انجام مامور   ن ی تر از مهم   ی ک ی   فضاپیما 

اغتشاش زوا   ی ک ی نام ی رود ی آ   ی ها و ممان   روها ی ن  ا   خواهند   ی جانب حمله و سرش   ی ا ی باعث    ی ا ی زوا   ن ی شد. 

شود.  آن    ی ها ن ی و سرنش   ما ی به فضاپ   ی که کنترل نشود ممکن است باعث صدمات جد ی در صورت   ی اغتشاش 

  ن ی دفع ا   ی بود. برا   خواهد اغتشاشات    ن ی متاثر از ا   ز ی و محل فرود ن   ما ی فضاپ   ی پرواز   ر ی مس   ن، ی علاوه بر ا 

  ی جزئ   رات یی تغ   جاد ی با ا   ی انتقال   ی ها است. جرم عنوان عملگر استفاده شده  به    ی انتقال   ی ها ها از جرم اغتشاش 

  ی روها ی مزاحم را به ن   ی ک ی نام ی رود ی آ   ی روها ی کند تا ن ی امکان را فرآهم م   ن ی پرنده ا   له ی در مرکز جرم وس 

  ی ک ی نام ی رود ی سطوح آ   ر ی نظ   گر ی د   ی نسبت به عملگرها   ی انتقال   ی ها جرم   ی اصل   ت ی کرد. مز   ل ی موثر تبد   ی کنترل 

و محافظت از عملگرها در برابر    ی اضاف   ی شرانش ی و پ   ی ک ی نام ی رود ی آ   ی رو ی ن   د ی ها، عدم تول و تراست جت 

فاکتور مهم محسوب   ک ی   ز ی ن  ی انتقال  ی ها جرم  دمان ی باشد. نوع چ   ی ورود به جو م  ی ک ی نام ی رود ی آ   ش ی گرما 

  زم ی که مکان   ی ب ی صل   زم ی علاوه بر مکان   ژوهش پ   ن ی . در ا که باید مورد تحلیل و بررسی قرار گیرد   شود ی م 

های بیشتری  مکانیزم شعاعی مزیت است.  شده    ل ی و تحل   ی بررس   ز ی ن   ی شعاع   زم ی است، مکان   ی تر مرسوم 

توانیم جرم  دهد. در شرایط یکسان می نسبت به مکانیزم صلیبی داشته و توانایی حمل بار را افزایش می 

دلیل روابط غیرخطی  عملگرها را در مکانیزم شعاعی به نصف برسانیم. برای استفاده از مکانیزم شعاعی به 

- کننده تناسبی . در این مقاله کنترل م ی هست   ی رخط ی کننده غ کنترل   ک ی به استفاده از    ر ی ناگز حاکم بر آن  

شده و کارایی بالایی را از خود نشان    کننده جدید استفاده عنوان یک کنترل به مشتقی غیرخطی   - انتگرالی 

 است. داده  
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 و اختصارات   علائم

 m جرم کل فضاپیما 

 bV سرعت خطی  

 bω سرعت دورانی 

 I ممان اینرسی

 α حمله زاویه

 β جانبیسرش زاویه

 x,y,z u ,v,wسرعت خطی د راستاهای 

 x,y,z p ,q,rسرعت دورانی حول محورهای 

 ,ψ φ,θ زوایای اویلر

 F نیروهای وارد بر فضاپیما 

 M های وارد بر فضاپیما ممان

 x   xcضریب نیروی آیرودینامیکی در راستای محور 

 y   ycضریب نیروی آیرودینامیکی در راستای محور 

 z zcضریب نیروی آیرودینامیکی در راستای محور

 lc بدنی  xضریب ممان آیرودینامیکی حول محور

 mc بدنی  yضریب ممان آیرودینامیکی حول محور

 nc بدنی  zضریب ممان آیرودینامیکی حول محور

وابسته به   xتغییرات نیرو آیرودینامیکی در جهت 
 ظاهر کپسول 

A0c 

  xدر راستای محور  آیرودینامیکیتغییرات نیرو 
 qای نسبت به تغییرات سرعت زاویه

Aqc 

وابسته به  yتغییرات نیرو آیرودینامیکی در جهت
 ظاهر کپسول 

y0c 

  yدر راستای محور  آیرودینامیکی تغییرات نیرو 
 pای نسبت به تغییرات سرعت زاویه

ypc 

  yدر راستای محور آیرودینامیکی تغییرات نیرو 
 rای نسبت به تغییرات سرعت زاویه

yrc 

وابسته به  zتغییرات نیرو آیرودینامیکی در جهت
 ظاهر کپسول 

N0c 

  zدر راستای محور  آیرودینامیکی تغییرات نیرو 
 qای نسبت به تغییرات سرعت زاویه

Nqc 

  xتغییرات ممان آیرودینامیکی حول محور  
 وابسته به ظاهر کپسول

l0c 

نسبت  xتغییرات ممان آیرودینامیکی حول محور  
 pایتغییرات سرعت زاویه

lpc 

نسبت  xتغییرات ممان آیرودینامیکی حول محور  
 rایتغییرات سرعت زاویه

lrc 

  yتغییرات ممان آیرودینامیکی حول محور  
 وابسته به ظاهر کپسول

m0c 

نسبت  yتغییرات ممان آیرودینامیکی حول محور  
 qایتغییرات سرعت زاویه

mqc 

 zتغییرات ممان آیرودینامیکی حول محور  
 وابسته به ظاهر کپسول

n0c 

نسبت  zتغییرات ممان آیرودینامیکی حول محور  
 pایتغییرات سرعت زاویه

npc 

نسبت zتغییرات ممان آیرودینامیکی حول محور  
 rایتغییرات سرعت زاویه

nrc 

 x,y,z cg,zcg,ycgxمکان مرکز جرم در راستاهای 

 refS مساحت مرجع 

 refL طول مرجع 

 Q فشار دینامیکی 

 1m جرم، جرم انتقالی اول 

 2m جرم،جرم انتقالی دوم 

 y 1dراستایفاصله جرم انتقالی اول تا مرکز جرم در 

 z 2dفاصله جرم انتقالی دوم تا مرکز جرم در راستای

 1θ جرم انتقالی اول زاویه 

 2θ زاویه جرم انتقالی دوم 

 مقدمه

بازگشتی ها فضاپیما  وسا   ی نوع  ی  هستند.  جو  به  بازگشت   یلپرنده 
ک  یی هوافضا  مانند  جو  به  فضایی پسول بازگشت   ی ها سیستم   ، های 

 یتخارج شده و سپس با انجام مامور   ین جو زم ابتدا از   ...  و   یک بالست 
. در مرحله آخر وارد گردندی م   بر   ین به جو زم   یت انجام مامور   ی برا   یا 

. فاز بازگشت به شوند ی م بازیابی فاز بازگشت به جو شده و توسط چتر 
مهم   یکی جو   فضایی   پسول ک   یک   یتمامور   یها بخش   ین تراز 

شدن اتمسفر   یظ با غل   فضاپیما بعد از ورود به جو    [. 1]   است بازگشتی  
ن   یرودینامیکیآ   یروهای ن  کردن  وارد  به  فضاپیما به    یرو شروع   بدنه 
ن کنند ی م  وارد شدن  از  بعد  به    یروهای.  پرنده فضاپیما مزاحم  جسم   ،

 یه ها در مورد زاو اغتشاش   ین . ا کند ی م   یاغتشاش های  حرکت  شروع به  
 یه تر هستند. ما در عمل با کنترل زاو مهم   ی جانب  سرش   یهو زاو   حمله 

سرش  و  گردش    یچش پ   توانیم ی م  ی جانب حمله  کنترل   فضاپیما و  را 
به پرنده   یجد   هاییب آس   تواندی م  نشود  ها مهار اغتشاش   ین. اگر ا یم کن 
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  یک   کلی ماموریت داخل آن وارد کند. مراحل    ی احتمال   هاي ین و سرنش 
   قابل مشاهده است   1در شکل    فضاپیماي بازگشتی در پرواز زیرمداري 

مورد   فضایی  کپسول  براي  بلانت  هندسی  فرم  از  نمایی  همچنین 
تحقیق در این مقاله نیز نشان داده شده است. لازم به ذکر است که  

مرجع   جرم   [ 2] در  هندسی  طرح  فرم  براي  صلیبی  انتقالی  هاي 
 اي کار شده است.  استوانه 

مانند   مرسومی  عملگرهاي  از  جو  به  بازگشت  فاز  کنترل  براي 
شود که هرکدام داراي مزایا  ها استفاده می سطوح کنترلی و تراست جت 

انتقالی  کنترل جرم و معایبی هستند. در این پژوهش از سیستم   هاي 
 (Moving Mass Control  ) عنوان یک روش کنترلی موثر استفاده  به

شود. در این روش کنترلی، عملگرها در داخل جسم پرنده حرکت  می 
به  جرم کرده  همان  یا  عملگرها  مکان  زمان  عبارتی  با  متحرک  هاي 

می  جرم تغییر  مکان  تغییر  این  مکان  کند.  تغییر  باعث  متحرک  هاي 
شود که این موضوع باعث تغییر  مرکز جرم فضاپیما در هر لحظه می 

آیرودینامیکی می  به  می گردد. که  گشتاورهاي  این گشتاورها  با  توان 
پرداخت   پرنده  جسم  جرم [.  3] کنترل  وسایل  از  در  انتقالی  هاي 
پردازیم.  ها می شود که به برخی از آن هوافضایی مختلفی استفاده می 

پهپادها   در  گردش  زاویه  و  پیچش  زاویه  کنترل  براي  عملگر  این  از 
شود. در پهپادها براي کنترل کامل وسیله مجبور به استفاده  استفاده می 

انتقالی و سطوح آیرودینامیکی هستیم. این امر  زمان از جرم هم  هاي 
شود  گردد که باعث می باعث استفاده کمتر از سطوح آیرودینامیکی می 

هاي انتقالی  طور از جرم همین [.  4] نیروي اغتشاشی کمتري ایجاد شود  
هاي  شود. استفاده از جرم در کنترل پهپادهاي عمود پرواز استفاده می 

هاي گفته شده به پرنده این  انتقالی در مولتی روتورها علاوه بر مزیت 
دهد تا عدم تعادل جرم ناشی از دقت کم در طول ساخت  امکان را می 

از این عملگر کنترلی براي تریم کردن و کنترل    [ 5] را جبران کنیم  
است. این سیستم  زاویه حمله یک پرتابگر بالستیک نیز استفاده شده  

ي حمله مناسب جهت  هاي انتقالی سعی در ایجاد زاویه با حرکت جرم 
هاي انتقالی  تریم کردن محموله بازگشت به جو دارد. استفاده از جرم 

تر نیز  تنها دقت بالاتري داشته به دلیل نیاز به مانورهاي بزرگ مقام نه 
غلت  [  6]  هستند  از  بهزوایه  بسیاري  در  اویلر  زوایاي  از  یکی  عنوان 

کنترل  یک  وجود  مستلزم  می موارد  جرم کننده  از  انتقالی  باشد.  هاي 
نیز  می  زاویه رول  براي کنترل  انتقالی  از جرم   [ 8]   در [.  7] توان  هاي 

بار زیاد را دارد   براي کنترل کوادکوپترهاي سنگین که توانایی حمل 
است. در این سیستم از موتورها فقط براي ایجاد نیروي  استفاده شده  

عنوان یک  به هاي انتقالی  شود. براي مانورها از جرم تراست استفاده می 
استفاده می  از  عملگر دیگر  استفاده کمتر  باعث  این موضوع  شود که 

موتورهاي   از  استفاده  امکان  همچنین  است.  تراست  نیروي 
 دهد. غیرالکتریکی در کوادکوپتر را به ما می 

 
 

 

و   - 1شکل   پرتاب  فرآیند  شامل  زیرمداري  پرواز  )بالا(مراحل  از    بازیابی  نمایی  و 

 . [ 2]  کپسول فضایی در مرحله بازگشت به جو )پایین(

Fig. 1. The stages of suborbital flight including the launch and 

recovery process (top) and a view of the space capsule during 

the reentry stage (bottom)[2] . 

هاي انتقالی نسبت به دیگر عملگرها داراي مزایا و معایبی  جرم 
دلیل  هستند که می  به  کنترلی  اشاره کرد. سطوح  زیر  موارد  به  توان 

می  دارد  هوا  جریان  با  که  نزدیک  نیروهاي  ارتباط  ایجاد  باعث  تواند 
شود.  سرعت   اغتشاشی  در  سطوح  این  خطر  همچنین،  در  بالا  هاي 

دارد   قرار  شکستگی  و  کنترل    [. 3] فرسایش  راندمان  این  بر  علاوه 
کند  سطوح آیرودینامیکی با افزایش ارتفاع به سرعت کاهش پیدا می 

ها نیز به دلیل نیاز به سوخت زیاد توانایی حمل بار  در تراست جت  [ 9] 
آید. همچنین، اختلال جریان جت ناشی از رانش ممکن  بسیار پایین می 

کنترل  کار  در  کند است  ایجاد  خلل  می به .  کننده  خلاصه  توان  طور 
گیرند  هاي متحرک کاملا در داخل جسم پرنده قرار می جرم   - 1نوشت:  

نمی  تولید  اضافی  نیروي  هیچ  نیروهاي    - 2کنند.  بنابراین  از 
کامل   بهره  صرفه می آیرودینامیکی  باعث  که  می برند  و  جویی  شود 

 [. 3]   رساند توانایی حمل بار را به حداکثر می 
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  ابتدا به معرفی سیستم و استخراج معادلات  بعدی مقاله،های  در بخش 
می  حرکت کنترل  شود.پرداخته  وجود  بدون  سیستم  آن  از  کننده  بعد 

به    سپس کننده کارآمد توجیه شود. شود تا نیاز به یک کنترلبررسی می 
. شودمیهای متحرک پرداخته  های جرممعرفی بیشتر چیدمان و مکانیزم

مشتقی غیرخطی معرفی    -انتگرالی  -تناسبی  هکننددر مرحله بعد کنترل
پردازیم و یک موارد ذکر شده می  سازیشبیهشود. در مرحله آخر به می

 دهیم. گیری کلی انجام مینتیجه 

 ی کینامید سازیمدل  

 استخراج معادلات حرکت 
حرکت فضاپیمای بازگشتی در دستگاه   در این بخش به استخراج معادلات 

شود. در استخراج این روابط، فضاپیما یک جسم  بدنی و اینرسی پرداخته می 
شود. همچنین، بعد از استخراج معادلات به توسعه  می صلب در نظر گرفته  

 روابط و اعمال اثر نیرو و ممان آیرودینامیکی و نیروی وزن می پردازیم.  
 : میدار روهایمجموع ن  یبرا وتن یقانون دوم ن طبق

 (1 ) 
.

m ( )= + 
.

F ωV VT b b
   

سرعت    𝜔  وسرعت خطی    V𝑏جرم کاوشگر،    𝑚   در رابطه بالا
تعریف   بدنی  دستگاه  در  دو  هر  که  است.  کاوشگر  و    شوندمیدورانی 

 های آن به شکل زیر است. مولفه

 (2 ) 

.

b

u

v

w

 
 
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 
 

=
 
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ω 

بالا   رابطه  در  محورهای   𝑣،𝑢 و𝑤که  راستای  در  سرعت  ترتیب  به 

𝑧 و 𝑦،𝑥    همچنین و  بدنی  مختصات   هایسرعت     𝑞 ،𝑝 و 𝑟دستگاه 

 داریم: (1) از رابطه شماره هستند.  𝑦 ،𝑥 و𝑧دورانی حول محورهای 

 (3 ) 

 .

..

.

( )
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b

u

v

w

 
 
 

= −  
 
 
 

F
ω V   

 همچنین، براساس قانون دوم نیوتن برای مجموع گشتاورها داریم: 

 (4 ) 
    

.

( )= + M Iω ω Iω   

 که در آن  

I = [

I𝑥𝑥 −𝐼𝑦𝑥 −𝐼𝑥𝑧

−𝐼𝑦𝑥 𝐼𝑦𝑦 −𝐼𝑦𝑧

−𝐼𝑧𝑥 −𝐼𝑧𝑦 𝐼𝑧𝑧

] 

شود، در واقع تغییرات  می ها ثابت فرض اینرسی در این پژوهش ممان 
عنوان عدم قطعیت  به توان  می ممان اینرسی ناشی از تغییرات مرکز جرم را  

 گیریم که:  ( نتیجه می 3شماره )   نظر گرفت. از رابطه مدل در سیستم کنترل در  

 (5 ) 
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.
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 
 
 

= −  
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M Iω
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I I
   

انتشار   از معادلات  استفاده  با  نتیجه، وضعیت سیستم  زیر    صورتبهدر 
 آید. می دستبه 

 (6 ) 
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.

.

1 sin tan cos tan

0 cos sin

sin cos
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cos cos
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 
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r

   
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





   

   هااستخراج نیروها و ممان

. در  شودمی یمعرف یرودینامیکیآ یهاو ممان یروهابخش ابتدا ن یندر ا
ن ا  وزن  یرویادامه  دستگاه  از    ینرسیدر  استفاده  با  و  شده  استخراج 

 .شودیانتقال داده م یگاه بدندستبهانتقال   یسماتر

 ی کینام یرودیو ممان آ رونی •

ن   ی برا    یرودینامیکی آ   یب ابتدا ضرا   یرودینامیکی آ   یروهای استخراج 
 شود. می   ی بررس 

(7 ) 
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ref

x A Aq
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c c c q= − −
V
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L
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ref

y y yr yp

b

c c rc pc= + +
V

  

0
2

ref
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b

L
c c c q= − −

V
  

نیرویی است که بدون در نظر گرفتن زاویه حمله و      𝐶𝐴0در روابط بالا 
  شود. به پرنده اعمال می   𝑥و صرفا از لحاظ شکل ظاهری پرنده در راستای 

ی  گونه زاویه هیچ در حالتی است که کاوشگر  𝑦 تغییرات نیرو در جهت محور  
جانبی نداشته باشد و فقط به شکل ظاهری کپسول فضایی    حمله و سرش 

𝑐𝑦𝑟 مربوط است و از سایر فاکتورها جداست.   ، 𝑐𝑦𝑝    تغییرات نیرو در جهت
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تغییرات نیرو    𝐶𝑁0باشند.  می   𝑝 و𝑟نسبت به تغیرات سرعت زاویه ای    𝑦محور  
   𝑧تغییرات نیرو در جهت    𝐶𝑁𝑞با توجه به ظاهر کپسول است.    𝑧در جهت  

به ترتیب ضرایب    𝐶𝑦،𝐶𝑥 و 𝐶𝑧   است.   𝑞نسبت به تغییرات سرعت زاویه ای  

دهنده تغییرات نیرو  است که نشان   𝑦 ،𝑥 و 𝑧نیروی آیرودینامیکی در راستای 
 های محور مختصات هستند. در جهت 

ایجاد ممان می  باعث  از  ضرایبی که  عبارتند  𝑐𝑙شوند   . 𝑐𝑚. 𝑐𝑛   

دهد را نشان می   𝑦 ،𝑥 و𝑧به ترتیب ممان ایجاد شده حول محورهای     که
 آیند.می  دستبه و با استفاده از روابط زیر  

(8 ) 
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L
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𝑥𝑐𝑔در روابط بالا    . 𝑦𝑐𝑔  . 𝑧𝑐𝑔 باشد  مکان، مرکز جرم در هر لحظه می    

𝑥𝑐𝑔𝑟و    . 𝑦𝑐𝑔𝑟  . 𝑧𝑐𝑔𝑟    .است جرم  مرکز  اولیه  ترتیب  به   𝑐𝑙𝑝و𝑐𝑙𝑟 مکان 
های  با توجه به تغییرات سرعت   𝑥تغییرات ممان آیرودینامیکی حول محور  

ترتیب تغییرات ممان  به   𝑐𝑛𝑝 و 𝑐𝑛𝑟 هستند .   zو    xای حول محورها  زاویه 
ای حول  های زاویه با توجه به تغییرات سرعت    𝑧  آیرودینامیکی حول محور 

𝑐𝑚𝑞 هستند.  𝑥و𝑧 محورها   محو     حول  ممان  تغییرات  به  𝑦   ر نیز  توجه  با 

تغیرات    𝑐𝑛0 و𝑐𝑙0 و𝑐𝑚0 تغیرات سرعت دورانی حول همین محور است.  
ضرایب نام    های آیرودینامیکی با توجه به ظاهر کپسول فضایی است. ممان 

سازی و با تغییر فشار و چگالی تغییر کرده است  برده شده در طول مسیر شبیه 
که این موضوع بیانگر غیرخطی بودن سیستم ما است که کار را برای کنترل  

ها آیرودینامیکی با استفاده از ضرایب  و ممان کند. درآخر نیروها  تر می سخت 
  آید: دست می به (  10( و ) 9بالا و از طریق روابط ) 

(9 ) S [ ]=F
T

b ref x y zQ c c c  

(10 ) S [ ]=M
T

b ref l m nQ c c c  

شود که تغییرات محل مرکز جرم  می( دیده  10( و )8از معادله )
باشد که این در  می چگونه بر روی گشتاورهای آیرودینامیکی تاثیرگذار  

 ( تاثیر خواهد گذاشت. 5نهایت بر روی گشتاور اعمالی در معادله )

 وزن  یرونی •

𝑤نیروی وزن نیز در دستگاه اینرسی با استفاده از فرمول   = 𝑚𝑔    دست  به
کند. در این آید با این تفاوت که شتاب گرانش با تغییر ارتفاع تغییر می می 

 آید.دست می به   WGS84پژوهش شتاب گرانش طبق مدل 
بعد از استخراج بردار نیروی وزن در دستگاه مختصات اینرسی 

را   آن  از بهباید  استفاده  با  انتقال  این  بدهیم که  انتقال  بدنی  دستگاه 
 آید.دست می به رابطه زیر  

(11 ) mT g=W U  

U  گاه بدنی است. دستبه ، همان ماتریس انتقال از دستگاه اینرسی 
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 : آیدمی  دستبه بنابراین نیروی وزن در نهایت به شکل زیر 
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است که در مورد نیروی پیشران به دلیل این که فاز   ذکربهلازم  
بازگشت به جو قرار داریم و در این فاز موتور وجود ندارد صفر در نظر  

 گرفته شده است. 

 لبدون کنتر  ستمیرفتار س 

خوب  میبتوان  نکهیا  یبرا سکنترل  راتیتاث  یبه  بر  مورد    ستمیکننده  را 
بررس   م،یده  قرار   ی بررس به  س  یابتدا  وجود    ستمیعملکرد  بدون 

مکنترل متغمیپردازیکننده  زاو  یکنترل  یاصل  یرهای.  مطالعه   هیمورد 
ذرات   کینتیس  قیاز طر  رهایمتغ  نی هستند. ا  یجانبسرش  هیحمله و زاو
 .ندیآی م دستبه   ریروابط ز ه و با توجه ب

(13 ) 1tan ( )
w

u
 −=  

 1sin ( )
v

V
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(14 ) 2 2 2V u v w= + +  
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ی ابتدا به بررسی رفتار سیستم بدون وجود هیچ نامعینی و زاویه
عبارتی کاوشگر با زاویه  پردازیم یا به حمله اولیه هنگام ورود به جو می 

 گردد.درجه وارد جو زمین می  90پیچش 

می  3و    2در شکل   نسبتا کوچک  مشاهده  اغتشاشی  زوایای  که  شود 
نامعینی   است. در یک فضاپیما دو نوع نامعینی در مرکز جرم وجود دارد.

شود. دلیل  میاول به دلیل متقارن نبودن فضاپیما هنگام ساخت ایجاد  
سرنشین حرکات  نامعینی  ایجاد  پس  دیگر  است.  فضاپیما  داخل  های 

پژوهش   این  در  است.  بدیهی  امری  نامعینی  یک به ایجاد  مثال  طور 
 گیریم.متر نامعینی در مرکز جرم در نظر میسانتی 

شود که زوایای اغتشاشی هم از نظر  مشاهده می  5و    4در شکل  
نظر    فرکانس از  هم  و  که    دامنهنوسانات  شده  بیشتر  بسیار  نوسانات 

همچنین مسیر   باعث آسیب به کاوشگر و سرنشینان آن شود. تواند  می
ت ارتفاع با گذشت زمان را  نمودار تغییرا  پروازی را نیز تغییر خواهد داد.

 کنید. مشاهده می( 6نیز در شکل )

 

 .کنندهزاویه حمله بدون کنترل -2 شکل

Fig.  2. Angle of attack without controller. 

 

 .کنندهکنترلجانبی بدون  زاویه سرش -3 شکل

Fig. 3. Side slip angle without controller. 

 

 .کننده با وجود نامعینی در مرکز جرمزاویه حمله بدون کنترل -4 شکل

Fig. 4. Angle of attack without controller and with uncertainty 

in center of mass. 

 

 .در مرکز جرم کننده با وجود نامعینیجانبی بدون کنترلزاویه سرش -5 شکل

Fig. 5. Side slip without controller and with uncertainty in 

center of mass. 

 

 .نمودار تغییر ارتفاع -6شکل 

Fig. 6. plot of altitude changes. 
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 های متحرک های چیدمان جرم مکانیزم

ا مکان  یندر  دو  از  شعاع  یبیصل  یزمپژوهش  عملکرد   یبرا  ی و  نحوه 
یم. در پرداز  یآنها مبه   صیلکه به تف  یمکن  یاستفاده م  یانتقال  هایجرم

بر این است که موقعیت جرم انتقالی مستقیما   هایاین تحقیق فرض 
ست که در تست  ا. این در حالیشودمیسیگنال کنترلی استفاده    عنوانبه 

آزمایشگاهی لازم است سیستم کنترل با فرض لحاظ کردن دینامیک یا  
   عبارتی سرعت و شتاب جرم ها، بازبینی و ارتقا یابد. به 

 یبی صل  یزممکان
ظاهر جرم  یزممکان  ینا  یشکل  و  بوده   )+( جمع  علامت    های مانند 

ش  صورتبه   یانتقال در  و  م  یهتعب  یارهایمتقاطع  حرکت  . کنندیشده 
 . شودیمشاهده م 7شده در شکل گفته  یکشمات

 

   .های انتقالی در کپسول فضاییجرم شماتیک صلیبی -7 شکل

Fig. 7. Cross mechanism of moving mass in the space capsule. 

های متحرک در شیارهای  گونه که در شکل مشخص است جرم همان 
تعبیه شده حرکت کرده و باعث تغییر مکان مرکز جرم در راستای حرکت خود  

شوند. که این تغییر مکان مرکز جرم باعث ایجاد تغییر در زاویه حمله و  می 
باعث تغییر    𝑧 در راستای محور    m2شود. حرکت جرم انتقالی  جانبی می سرش 

گردد، که این  مرکز جرم در این راستا گردیده و باعث ایجاد زاویه حمله می 
های انتقالی متناسب با زاویه اغتشاشی ایجاد شده است، به  تغییر مکان جرم 

کننده دستور  شده، کنترل   حمله نامطلوب ایجاد   این صورت که با توجه به زاویه 
کند که این تغییر مکان مرکز جرم با استفاده از  تغییر مرکز جرم را صادر می 
در راستای محور  m1 گردد. حرکت جرم انتقالی  حرکت جرم انتقالی ایجاد می 

𝑦    شود. دستگاه مختصات به مانند بالا باعث کنترل زاویه سرش جانبی می 
شود بتوانیم  مزیت این مکانیزم روابط ساده و خطی آن است که باعث می 

مشتقی  - انتگرالی - های خطی مانند تناسبی  فضاپیما از کنترل کننده برای کنترل  
 (PID ( نیز استفاده کنیم. روابط )نشان دهنده تغییرات مکان مرکز  16( و ) 15 )

ذکر است که روابط  به های متحرک است. لازم  جرم بر اساس تغییر مکان جرم 
های انتقالی در مرکز  زیر با فرض این که مرکز جرم وسیله بدون حضور جرم 

 است.  هندسی یا مبدا مختصات بدنی قرار دارد استخراج شده  

(15 ) 1 1

1 2

m

m +m +m
cg

d
y =  

(16 ) 2 2

1 2

m

m +m +m
cg

d
z =  

  m2 وm1های انتقالی جایی جرم میزان جابه    𝑑2 و𝑑1در روابط بالا
های متحرک  جرم کل فضاپیما بدون جرم   mهای متحرک  جرم ، جرم 

1توان بیان کرد  است که می  2m =m +m +mT  𝐶𝑔𝑦و 𝐶𝑔𝑧  .    مکان

مکان جدید مرکز جرم در راستاهای    𝐶𝑔𝑦𝑛 و𝐶𝑔𝑧𝑛قبلی مرکز جرم و  

𝑧و 𝑦   جایی جرم انتقالی است . بعد از دستور کنترل و جابه 

 ی شعاع  یزممکان
عملگرها    یدماناز چ  یدینوع جد  ی تا به معرف  یمبخش قصد دار  یندر ا
  یشعاع  صورتبه  یانتقال  یهاعملگر جرم  یدمان،نوع چ  ین. در ایمزبپردا

م حرکت  کاوشگر  دور  براکنندیدر  تا  است  بهتر  ا  ی.  بهتر   ین درک 
 دقت شود.  8 موضوع به شکل

 

 .های انتقالی در کپسول فضاییجرمشماتیک شعاعی  -8 شکل

Fig. 8. Radial mechanism of moving mass in the space capsule. 

  یگرد  ی انتقال   ی ها گونه که در شکل مذکور مشخص است جرم همان 
راستا نم   ی محورها   ی در  حرکت  ک  کنند ی مختصات  دور  به   پسولو 

بر   توانند ی جسم م   است که هر دو   ینا   یزم مکان   ین . نکته مثبت اچرخند ی م 
که    شود ی امر سبب م   ین بگذارند. ا   یرمختلف تاث   یمرکز جرم در راستاها 

جرم   یک بزرگ که    ی اغتشاش   ی ورود   یا بزرگ    معینی نا   یجاد در صورت ا 
را فراهم کند، دو جرم در  شده یجاد ا  یه کنترل زاو  ی نتواند گشتاور لازم برا 

ک   یک  از  بزرگ   پسول طرف  گشتاور  و  گرفته  ا  ی تر قرار  کنند.   یجاد را 
از    یم توان می دارد    یی بالا   یار بس   یت که وزن اهم   ی های یت در مامور   ین، همچن 
  یدمانچ  ین ا  های پیچیدگی . از یم استفاده کن  ی تر سبک های متحرک جرم 
 یبرا  ی خط یرغ   ه کنندکنترل   یک به    یازبودن روابط و ن   ی خط یر توان به غ می 

 کنترل آن اشاره کرد.
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با توجه    𝑦 و𝑧های جدید در راستاهای  مرکز جرم  ،با توجه به مکانیزم بالا
 .آیندمی  دستبه زیر   (18) و (17به روابط )

(17 ) 21 1 2

1 2

m r cos m r cos

m +m +m
cgz

 +
=  

(18 ) 21 1 2

1 2

m rsin m rsin

m +m +m
cgy

 +
=  

𝜃 و𝜃2 درمعادلات بالا 
1

های انتقالی با مرکز  زوایای ایجاد شده جرم    

شعاع مقطع کپسول  r  شوند.  می نیز مشاهده    8  شکل جرم هستند که در  
است. با توجه به معادلات یاد شده مشخص است که دو جرم انتقالی در  

 داشت.   تغییر مرکز جرم در راستاهای مختلف تاثیر مستقیم خواهند 

محدودیت  طوربه  با  پژوهش  این  در  میزان  کلی  همچون  هایی 
های انتقالی در مکانیزم صلیبی و میزان زاویه عملگرها  جایی جرمهجاب

هستیم. مواجه  شعاعی  مکانیزم  ا  در  جرم  یمعن  ینبه   یانتقال  یهاکه 
بنابراین  جا شوند.  هجاب  یزانبه هر م  دلخواه و  طوربهند آزادانه و  توانمین

با محدودکنترل اشباعکننده  است و هر س  یت  را   یکنترل  یگنالمواجه 
 اعمال کند. یستمبه س تواند ینم

  ی خطی و مشتق   -   ی انتگرال   -   ی کننده تناسب کنترل 

 ی خط یر غ 

اصلی کنترل می [  10]   از  مشتقی  - انتگرالی - تناسبی کننده  دانیم که فرمول 
 است. شده    ( نمایش داده 19خطی در رابطه ) 

)19) .

k k k
dPID p iU e edt e= + +  

معرف تلاش کنترلی یا خروجی کنترل کننده،   Uدر این رابطه  

e    معرف خطاk p
kضریب تناسبی،     i   ضریب انتگرالی وkd   ضریب

های طراحی متفاوتی به تفضیل در  شود. روش مشتقی در نظر گرفته می 
 است.  منابع مختلف شرح داده شده

، یبیصل  یزم پژوهش علاوه بر مکان  ین گونه که گفته شد در اهمان
م  یزن  یشعاع  یزممکان قرار  استفاده  دیردگیمورد  به  توجه  با   ینامیک. 

به    ییگوقادر به پاسخ  یکننده خطکنترل  یشعاع  یزمعملگرها در مکان
 نشان داده  یبعد  یهاموضوع در بخش   ین باشد که اینم  ینامیکد  ینا

مشخص است. در    یرخطیکننده غکنترل  یکبه    یازن  براین.  بناشودیم
غ کنترل   یک  عنوان به پژوهش    ینا کنترل   یرخطی کننده  کننده  از 

 .یم کن ی استفاده م   ی خط یر غ   ی مشتق   _ ی انتگرال _   ی تناسب 

 یرخطی تابع غ  یکبا    PID  یب کننده هرکدام از ضراکنترل  ینا  در
f(e)  تابع   یرخطیتابع غ  یک. که  شوند یم  یگزینجا علامت و   یهااز 

  یون امر با توجه به فرمولاس  ینا  گیهستند. چگون  یستمس  یاز خطا  یینما
 . شودیداده م یحتوض یرز

(20 ) 1 2 3( ) ( ) ( )
NLPID

U f e f e f e= + +  

(21 ) ε
( ) ( )i if k sign  =  

(22 ) 2
i

2
1 μ

k
( ) k

1

i
i ik

e


 = +
+

  

شامل بردار  β  (21)در رابطه  
.

, ,edt e e  و  
^

i R + ست. ا

( )ik   یبتابع مثبت با ضرا  یک 
1 2, ,i i ik k R +   یهستند. برا 

 . شودیاستفاده م یبضر ینکننده از اکنترل یتبالا بردن حساس

ا  مشخص در  که  به کنترل  یناست   12از    یبضر  3  یجاکننده 
م  یبضر کنترل  شودی استفاده  پذکه  انعطاف  را  ما  میر کننده  کند. ی تر 

ضرابهلازم   که  است  روش  یستمس  یبذکر  مختلفاز  جمله   یهای  از 
پژوهش    یندر ا  شود.میاستخراج  غیره  و    یتمالگور  یکآزمون و خطا ژنت

   [.11] است دست آمدهبه آزمون و خطا  روششده به استفاده یبضرا
 ( نحوه کار کنترل 9در شکل  بیان شده  (  است. طبق شکل  کننده 

ای سیستم از مقدار مطلوب سیستم در هر لحظه کم  مقدار خطای لحظه 
کننده کند. خطای محاسبه شده وارد کنترل شده و مقدار خطا را محاسبه می 

را صادر می  میزان خطا دستور لازم  برحسب  و کنترلر  دستور شده  کند. 
جابه  مقدار  کنترل  سوی  از  شده  جرم صادر  هستند. جایی  انتقالی  های 

( بسته 22( تا )20( یا ) 18( و ) 17های ) کننده طبق فرمول خروجی کنترل 
ایم خطی یا غیر خطی( استفاده کرده   PIDکننده ) به اینکه از کدام کنترل 

ی شود. مرکز جرم لحظه جایی مکان مرکز جرم تبدیل می به میزان جابه 
گذارد. نامیک سیستم شده و بر روی متغیرهای کنترلی اثر می جدید وارد دی

ای صورت فیدبک از مقدار مطلوب لحظه به مقدار جدید متغیرهای کنترلی  
 کند کم شده و بردار خطا را ایجاد می 

 
 .لکنتر ستمیس اگرامیبلوک د -9شکل 

Fig. 9. Block diagram of the control system. 
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   سازیشبیه

مولفه همان شد  گفته  که  اصلگونه  زاو  ی،های  زاو  یهکنترل  و   یهحمله 
کننده در نظر کنترل  یطراح  یکه برا  یاصل  یارباشد. معیم  یجانبسرش 
که هرکدام از    یندرصد است. با فرض ا  5است فراجهش    شده  گرفته
  یستم س  یبرا  PIDباشند کنترل    گرم جرم داشتهیلوک  10  یانتقال  یهاجرم
 است . شده   حاصل یرز یجشده و نتا یطراح

و با سرعت    یتحت کنترل به خوب   یرهایشود که متغمیمشاهده  
( 10های )که این موضوع در مقایسه شکل است.    کنترل شده  یقابل قبول

 ( قابل مشاهده است.3( و )2های )( با شکل11و )

 

 .زاویه حمله کنترل شده -10 شکل

Fig. 10. Angle of attack after applying the controller. 

 

 .جانبی کنترل شدهزاویه سرش -11شکل 

Fig. 11. Side slip after applying the controller. 

  یش را افزا   فضاپیما هنگام ورود به جو    یه حمله اول   یه اکنون زاو 
ضمن    را تجربه کند.   ی تر بزرگ   ی های اغتشاش ی ورود   یستم داده تا س 

با    ینی نامع   یک عنوان  به   که ین ا  جرم  مرکز  متر  ی سانت   یک مکان 
حاصله در    یج است. نتا   خود در نظر گرفته شده   ی از مقدار نام  حراف ان 

های زاویه ای مربوطه  سرعت   ( مشخص است. 13) و    ( 12) های  شکل 
 ( نشان داده شده است. 14نیز در شکل ) 

 

 .زاویه حمله کنترل شده با وجود نامعینی -12شکل 

Fig. 12. Angle of attack with uncertainty in center of mass 

after applying the controller. 

 

 .جانبی کنترل شده با وجود نامعینیزاویه سرش -13شکل 

Fig. 13. Side slip with uncertainty in center of mass after 

applying the controller. 

 

 .ای بر حسب زمانهای زاویهسرعت -14شکل 

Fig. 14. Angular velocities. 
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با گذشت زمان و با کاهش ارتفاع فضاپیما، میزان فشار اتمسفر و به دنبال  
آن ضرایب آیرودینامیکی افزایش پیدا کرده و ضرایب اغتشاشی بزرگی ایجاد  

شود که در بخش قبل توضیح داده شد. از طرفی دیگر هر چه ارتفاع  می 
دلیل افزایش غلظت اتمسفر، کنترل کننده عملکرد بهتری  کاهش پیدا کند به 
ها  ( مقایسه آن 13( و ) 12دهند. پس باتوجه به نمودارهای ) از خود نشان می 

توان نتیجه گرفت که کنترل کننده بعد از ورود به  می   5  شکل و    4  شکل با   
جو و به خصوص در هنگام غلیظ شدن جو عملکرد بسیار مطلوبی از خود  

است.   های اغتشاشی ایجاد شده را به خوبی کنترل کرده نشان داده و زاویه 
انحراف جرم همان  میزان  شد  گفته  که  و  طور  بوده  محدود  متحرک  های 

متر  سانتی   150وابسته به قطر فضاپیما است. در این پژوهش قطر کپسول  
توانند  های متحرک می است و این بدین معنی است که هر کدام از این جرم 

کننده طراحی شده با وجود این  متر حرکت کند و کنترل سانتی   70از صفر تا  
 قید سیستم را کنترل کرده است.  
کنند میزان  های انتقالی با هم برخورد نمی با فرض بر اینکه که جرم 

 شود. ( مشاهده می 16( و ) 15های ) های متحرک در شکل جایی جرم جابه 

 

 d1.جایی جرم متحرک میزان جابه -15شکل 

Fig. 15. displacement of moving mass d1. 

 

 d2.جایی جرم متحرک  میزان جابه -16 شکل 

Fig. 16. displacement of moving mass d2. 

به  دیگر  اگر  کنیم  استفاده  شعاعی  مکانیزم  از  صلیبی  مکانیزم  جای 
موضوع   PIDکننده  کنترل این  دلیل  ندارد.  را  سیستم  کنترل  توانایی 

باشد. که این امر در مورد  روابط غیرخطی حاکم بر مکانیزم شعاعی می 
 است. قابل مشاهده  17ی حمله در شکل زاویه

 

 . PIDزاویه حمله کنترل شده با مکانیزم شعاعی و کنترل   -17شکل 

Fig. 17. Controlled angle of attack using radial mechanism and 

PID control. 

همچنین، واضح است که اگر جرم عملگرها را نصف کنیم مکانیزم صلیبی  
دیگر جوابگو نیست و احتیاج داریم تا از مکانیزم شعاعی    PIDکننده  و کنترل  

 کند. صحت این موضوع را تایید می   19و    18استفاده کنیم. نمودارهای  

به   را  عملگرها  جرم  چیدمان   5اگر  از  و  داده  کاهش  کیلوگرم 

کنترل  با  همراه  تناسبی شعاعی  غیرخطی _ انتگرالی _ کننده  مشتقی 
 آمده متفاوت خواهد شد.دست به استفاده کنیم نتایج  

( بیانگر این است که چیدمان شعاعی این 21( و ) 20های ) نمودار 
دهد تا جرم عملگرهای خود را به نصف برسانیم به امکان را به ما می 

برده   کارکننده به کننده غیرخطی مانند کنترل شرط آنکه از یک کنترل 
 شده در این پژوهش استفاده کنیم.

 

 .kg5شده با مکانیزم صلیبی و جرم عملگر کنترل زاویه حمله -18شکل 

Fig. 18. Controlled angle of attack using cross mechanism 

while m=5kg. 
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 .kg5شده با مکانیزم صلیبی و جرم عملگر کنترل جانبیزاویه سرش  -19شکل 

Fig. 19. Controlled side slip angle using cross mechanism while 

m=5kg.  

 

 . kg 5شده با مکانیزم شعاعی و جرم عملگر کنترل زاویه حمله -20 شکل

Fig. 20. Controlled angle of attack using radial mechanism 

while m=5kg. 

 

 .kg 5شده با مکانیزم شعاعی و جرم عملگر کنترل جانبیزاویه سرش  -21شکل 

Fig. 21. Controlled side slip angle using radial mechanism 

while m=5kg. 

 گیرینتیجه

ترین مراحل ماموریت آن  فاز بازگشت به جو در یک فضاپیما یکی از مهم 
های فضاپیما در این فاز باعث ایجاد زاویه باشد. نیروهای وارد شده به  می 

شود. که این زاویا باعث آسیب به وسیله و سرنشینان آن و  اغتشاشی می 
توان از شود. برای کنترل این زوایای اغتشاشی می انحراف مسیر پرواز می 

عنوان عملگر استفاده کرد. این عملگر به دلیل استفاده به های انتقالی  جرم 
ها دارند.  هایی نسبت به سطوح کنترلی و تراست جت از نیروی داخلی مزیت 

هر دو مکانیزم صلیبی و شعاعی توانایی کنترل وسیله پرنده را دارند. نتایج 
 3تا    20دهد که بیشترین فرکانس زوایای اغتشاشی در ارتفاع  نشان می 

کیلومتری سطح زمین است. اغتشاشات فرکانس بالا بیشترین صدمه را 
کننده طراحی شده در کند. کنترل های آن وارد می و سرنشین به فضاپیما  

این محدوده زمانی عملکرد بسیار مناسبی را در هر دو مکانیزم شعاعی و  
می  نشان  مزیت صلیبی  شعاعی  مکانیزم  به دهد.  نسبت  بیشتری  های 

دهد. در شرایط داشته و توانایی حمل بار را افزایش می مکانیزم صلیبی  
می  نصف یکسان  به  شعاعی  مکانیزم  در  را  عملگرها  جرم  توانیم 

دلیل روابط غیرخطی حاکم برسانیم. برای استفاده از مکانیزم شعاعی به 
کنترل  یک  از  باید  آن  کنترل بر  شود.  استفاده  غیرخطی  کننده کننده 

غیرخطی  - انتگرالی - تناسبی  کنترل به مشتقی  یک  جدید عنوان  کننده 
 است.از خود نشان داده   شده و کارایی بالایی را استفاده 
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 This paper presents a novel approach for designing a reconfigurable and 

steerable antenna utilizing plasma dielectric slabs along the aperture of a 

pyramidal horn antenna. The antenna provides electronic control over the 

radiation gain and the direction of the main beam. The proposed 

configuration consists of four plasma slabs aligned perpendicular to the horn 

aperture along the horn axis, supplemented by four diagonally connected 

plasma slabs. Each plasma slab can be independently switched on or off, 

enabling dynamic adjustment of the radiation gain and steering of the main 

beam. Numerical investigations demonstrate that toggling the plasma slabs 

or controlling the plasma frequency allows precise control over the 

pyramidal horn antenna's radiation gain and beam steering. Selecting 

appropriate dimensions and angles for the plasma slabs is crucial in 

achieving the desired beam steering angle and radiation gain control. To 

validate the concept, the proposed antenna configuration is designed and 

numerically simulated at a frequency of 10 GHz. The results indicate that the 

radiation gain of the antenna can be significantly enhanced, reaching up to 

6.5 dBi, and the main beam direction can be steered within a range of ±12°. 

This research presents a promising approach for achieving reconfigurability 

and beam steering capabilities in antenna systems by utilizing plasma 

dielectric slabs. The proposed design offers enhanced performance and 

flexibility, making it suitable for various applications in antenna technology. 

The ability to control beam steering and radiation gain without mechanical 

devices is essential in satellite and space communications. 

*Corresponding Author’s E-mail: sadeghi_kia@ari.ac.ir 

https://doi.org/10.22034/jsst.2024.1455
https://doi.org/10.22034/jsst.2024.1455
https://doi.org/10.22034/jsst.2024.1455
https://www.jsstpub.com/
https://doi.org/10.22034/jsst.2024.1455
https://doi.org/10.22034/jsst.2024.1455
https://creativecommons.org/licenses/by/4.0/
mailto:sadeghi_kia@ari.ac.ir
https://orcid.org/0009-0009-0845-9004
https://orcid.org/0000-0003-4665-5566
https://orcid.org/0000-0002-7747-2554
https://orcid.org/0000-0002-0529-4656


           

                   

 
و فناوری فضایی علوم    

 

 
 

2008-4560:  شاپای چاپی   

2423- 4516    الکترونیکی:   شاپای   

 44- 28، صفحه  3، شماره  17، دوره  1403سال  

https://doi.org/10.22034/jsst.2024.1455 
Journal Homepage: https://www.jsstpub.com 

 مقاله پژوهشی 
 

How to Cite this Article:  
J. Bazrafshan, F. Sadeghikia, A. Karami Horestani, and M. Himdi, "A reconfigurable and steerable horn antenna using plasma dielectric 
slabs for controllable gain and beam steering," Journal of Space Science and Technology, Vol. 17, No. 3, pp. 28-44, 2024, (in Persian), 
https://doi.org/10.22034/jsst.2024.1455. 

 

COPYRIGHTS 
© 2024 by the authors. Published by Aerospace Research Institute. This article is an open access article 
distributed under the terms and conditions of The Creative Commons Attribution 4.0 International (CC BY 4.0).  

 

الکتر ک ه   د ب زپیکرب د    هدا ت پرت  د  آنتن شیپ    ب  استف ده از تیغه

 پلاسم    ب هدف ک ترل مقدا  بهره   جهت پرت  تشعشع 

3هرستانیعلی کرمی ، *2کیافاطمه صادقی ، 1افشانجعفر بذر 
 

 4مُحَمِد هیمدی و ،  

 ، تهران، ايران پژوهشگاه هوافضا، وزارت علوم تحقیقات و فناوری دانشجوی دکتری،  -1
   ، تهران، ايراندانشیار، پژوهشگاه هوافضا، وزارت علوم تحقیقات و فناوری -2
 ، تهران، ايران فناوریاستاديار، پژوهشگاه هوافضا، وزارت علوم تحقیقات و  -3
 ، رنس، فرانسه 1استاد، دانشگاه رنس -4

 

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1402  تیر 26دريافت 
 1402 شهريور  27بازنگری 
 1402 مهر 3پذيرش 

 1402 مهر 3انتشار اولین 
 

 های کلیدی:  واژه 

 آنتن شیپوری هرمی  
 الکتريک پلاسمايی  های دی تیغه

 هدايت پرتو تشعشعی
 کنترل بهره 

 آنتن دارای قابلیت بازپیکربندی  
 آنتن دارای قابلیت هدايت پرتو 

 
های پلاسمايی در امتداد روزنه آنتن شیپوری هرمی،  الکتريک در مقاله حاضر، مبتنی بر استفاده از دی 

پذيری در مقدار بهره و جهت پرتو بازپیکربندی و کنترلشود که دارای قابلیت  آنتن جديدی معرفی می 
پلاسمايی عمود بر دهانه روزنه و در امتداد محور آنتن و چهار   تشعشعی است. در اين آنتن، چهار تیغه 

های پلاسمايی قبل قرار دارند. برخورداری از قابلیت روشن صورت مورب با تیغه پلاسمايی ديگر به  تیغه 
شود در هر حالت ها سبب می و خاموش شدن مستقل هر تیغه و يا کنترل مقدار فرکانس پلاسما در تیغه 

های پارامتری امکان هدايت پرتو تشعشعی و نیز کنترل مقدار بهره برای آنتن وجود داشته باشد. تحلیل 
ب دهد که انتخاب مقادير اولیه مناس آنها نشان می  های پلاسمايی و زاويهدر خصوص گسترش طول تیغه 

ای هدايت پرتو و مقدار بهره تشعشعی آنتن دارد. اين ها نقش مهمی در بازه زاويه برای ابعاد و زاويه تیغه 
است و امکان طراحی آن    شدهی  طراح   GHz  10ساختار برای آنتن شیپوری هرمی در فرکانس مرکزی  

با    ی تشعشع   بهره   ی ر ي پذکنترل   مقدار   شده، ی نمونه طراح   در های فرکانسی نیز وجود دارد.  برای ساير بازه 

 درجه مشاهده   ±12تا    ی پرتو تشعشع  ت ي هدا   زان ی و حداکثر م   dB  5/6  يی پلاسما  ی ها غه ی ت از    استفاده 
  تغییر جهت پرتو آنتن بدون استفاده از ادوات مکانیکی و کنترل بهره تشعشعی آن، با هدف   شده است. 

، در ارتباطات فضايی و کاربردهای  ی ک ي الکتر   توان بهینه    مصرف   وی  مخابرات های  ستم ی س   نه ي هز  کاهش 
 راداری بسیار حائز اهمیت است. 
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 و اختصارات علائم  

 pω ای پلاسما فرکانس زاويه

 ω ای فرکانس زاويه

 υ فرکانس برخورد 

 HPBW توان عرض پرتو نیم

 SLL فرعی به گلبرگ اصلی نسبت گلبرگ 

 rε ضريب گذردهی الکتريکی نسبی 

 مقدمه  

می   عنوان به پلاسما،   شناخته  ماده  چهارم  کاربردهای  حالت  امروزه  و  شود 
.  [ 1  ، 2] های مختلف صنعتی، تجاری، بهداشتی و نظامی دارد  حوزه متنوعی در  

های کاربرد پلاسما، استفاده از آن در ادوات مخابراتی  يکی از جديدترين زمینه 
آنتن  و  آنتن است  انواع  نوظهورترين  از  يکی  پلاسما،  بر  مبتنی  های  های 

مزايای    مخابراتی هستند  از  آنتن توجه قابل که  انواع  ساير  به  نسبت  ها  ی 
توان به کوچک بودن  ها می ترين مزايای اين آنتنبرخوردار هستند. از مهم 

رادار  مقطع  الکترونیک  [ 2]ی  سطح  جنگ  به  نسبت  بودن  مقاوم   ، [3 ] ،
برخورداری از قابلیت بازپیکربندی از نظر فرکانس کاری و الگوی تشعشعی 

تشعشعی   پرتو  نیز هدايت جهت  پلاسما   [ 4- 9] و  از  نمود. عموماً  اشاره 
دی   عنوان به توان  می  يا  الکتريکی  آنتنرسانای  ساختار  در  ها الکتريک 

ی تجاری ترين ساختار پلاسمايی، محفظه ترين و ارزان استفاده نمود. رايج 
از يک پوسته دی  به فلورسنت است که  عنوان محفظه، و گاز الکتريک، 

می بی  تشکیل  محفظه  داخل  شده  يونیزه  شکل اثر  در  و  ابعاد شود  و  ها 
 مختلف در بازار قابل تهیه است.  

نظر  یتجرب  یهاپژوهش پلاسما    ستون  یرو  برشده  انجام  یو 
تحر  که  دهندیم  نشان   فرکانس  و   توان   شامل  ،پلاسما  کيعوامل 
  ن يبنابرا  و  دارند  پلاسما  یکيزیف  مشخصات  بر  یمیمستق  ریتأث  ک،يتحر

  که  نمود  جاديا  يیپلاسما  توان یم   کيتحر  عوامل  یکيالکتر  کنترل  با
.  [01-41]  استکنترل  قابل   یکیالکترون  صورتبه  آن  یکيزیف  مشخصات

  ها در ساختار آنتن  پلاسمااز    یمختلف  یکاربردها  ها، یژگيو  نيا  بر   یمبتن
 ی ها آنتن   از  یمختلف   انواع   جه،ی و درنت   قرارگرفته   یابيارز و  لیتحل  مورد
 جهت  ت يهدا .  [15- 27]   اندشده ی تاکنون معرف  پلاسما   ی بر فناور   ی مبتن 
را   آنتن   ی تشعشع   پرتو  مکان  جاًي که  عناصر  از  استفاده   ری نظ   یک ی با 

از    ا ي موتورها،   سوئ   ی ک ياستفاده  انواع   ها آنتن   ساختار   در   هاچ ی از 
مواد   است،  بوده  ر ي پذ امکان از  استفاده  با   کهپلاسما    ری نظ   ی امروزه 

 وشده   ر يپذ امکان  ها آنتن  ساختار   در هستند  ی کربند ی بازپ   ت یقابل  ی دارا 
متعددی ها پژوهش  ا   ز ی ن   ی  . [22- 62]   اندشده گزارش  نه ی زم   ن ي در 

هدايت جهت پرتو در عمده اين ساختارها مبتنی بر روشن و خاموش 

؛ [22- 52] است    شده جادي ا کردن رساناهای پلاسمايی در ساختار آنتن  
پژوهش  خاصیت لکن  از  استفاده  بر  مبتنی  نیز  محدودی  بسیار  های 

الکتريک پلاسما برای هدايت جهت پرتو آنتن در مراجع مشاهده دی 
قابلیت بازپیکربندی محیط  . با اين وجود و با توجه به  [ 26]شوند  می 

پلاسمايی،  بینی نمود که امکان ترکیب عناصر توان پیش پلاسما، می 
ها  تری از آنتن الکتريک، با انواع متنوع های رسانايی يا دی در حالت 

 نیز وجود داشته باشد.  
 یهاک يالکتر ی امکان استفاده از د  ی منظور بررس و به   کرد ي رو   ن ي ا   با 
آنتن،    یپرتو تشعشع  تيهدا  عامل  عنوانبه  هاآنتن  ساختار   در   يی پلاسما 

ا هدا  ،مقاله  نيدر  ش  کي پرتو    تيامکان    ی بررس  یهرم  یپوریآنتن 
  ی در فرکانس مرکز  یهرم  یپوریآنتن ش  کي، از  راستا  نيا  در.  شودیم

GHz  10   کننده  به تشعشع   کيالکترید  یهاغهیت  از  و  یاصلعنوان 
فضا  يیپلاسما روزنه    و  یرامونیپ  یدر  امتداد    ابزار   عنوانبه   آنتن،در 

  شدن   روشن و خاموش یژگيوتوجه به  با. شودیم استفاده ،پرتو تيهدا
ش  يیپلاسما  کيالکترید  یهاغهیت کننده  تشعشع   ز ین  و  یپوریمجاور 

  ت یاز قابل  یبرخوردار  ها،غهیت  نيامکان کنترل مقدار فرکانس پلاسما در ا
 یابي ارز  و  لیتحل  مورد  آنتن  نيا  یپرتو تشعشع   تيهدا  زین  و  یکربندیبازپ
  طرح  یسنجامکان  صرفاً  پژوهش،  نيا  که  است  ذکربه  لازم.  ردیگیم  قرار

  نهیزم  در  شتریب  یهاپژوهش  و  است  ی و مطالعه پارامتری آنشنهادیپ
طور خلاصه  به  . شد  خواهد  موکول  یآت  مطالعات  به  طرح،  نيا  یسازادهیپ

که  می نمود  ادعا    یهاغهیت  از   استفاده  در  مقاله،   ن يا  ی نوآورتوان 
 آنتن  امتداد  در  رسانا،  عنوانبه  نه  و  ک،يالکترید  عنوانبه   ،يیپلاسما

  یبرا  آن،  با  مورب  اي  و  آنتن  روزنه  دهانه   بر  عمود  صورت  دو  به   ،یپوریش

 " یتشعشع  پرتو  جهت  تيهدا"  و   "یکربندیبازپ"  تیقابل  دو  جاديا
 آنتن است.   یهمزمان برا صورتبه 

از    ن ي ا   در    در   پلاسما   ط ی مح   ی کل   مشخصات   مرور مقاله، پس 
  ی معرف   سوم   بخش   در   آنتن   ی برا   ی شنهاد ی پ ساختار    دوم،   بخش 

اين آنتن از ترکیب آنتن شیپوری هرمی با هشت    که   جا آن   از .  د و ش می 
گیرد  پلاسمايی مستطیلی در امتداد بخش انتهايی آنتن شکل می   تیغه 

اين  به  با توجه  تیغه و  از  های پلاسمايی مستقلاً قابلیت  که هرکدام 
های مختلفی برای عملکرد آنتن  روشن و خاموش شدن دارند، حالت 

را   آنتن  بهره  مقدار  کنترل  قابلیت  اين حالات  از  برخی  دارد.  وجود 
ايجاد   آنتن  تشعشعی  پرتو  هدايت  امکان  ديگر،  برخی  در  و  دارند 

های  شود. بنابراين، در بخش چهارم از اين مقاله، برخی از حالت می 
آ  تشعشعی  مشخصات  و  شده  تشريح  آنتن  آن  عملکردی  در  نتن 

ارائه می حالت  تیغه ها  از  شود.  برخورداری  بر  های پلاسمايی، علاوه 
قابلیت روشن و خاموش شدن، با استفاده از کنترل عوامل تحريک،  

تغییر  می  نظیر  فیزيکی،  مشخصات  کنترل  قابلیت  دارای  توانند 
فیزيکی   تغییر مشخصات  اثرات  بررسی  باشند.  نیز  فرکانس پلاسما 
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های پلاسمايی بر مشخصات تشعشعی آنتن نیز يکی  پلاسما در تیغه 
پرداخته می  به آن  است که در بخش چهارم  از مواردی  شود.  ديگر 

.  شود ی م   استفاده   CST  موج ی تمام تجار   افزار نرم از    ها، ل ی تحل   ی برا 
 شود.  گیری می بندی و نتیجه اين پژوهش در بخش پنجم جمع 

 تئوری پلاسما

پلاسما بر مشخصات تشعشعی آنتن، ابتدا برخی  رای تحلیل اثر محیط  ب
 شوند.  روابط حاکم بر محیط پلاسما در اين فصل تشريح می

فشار  ، در شرايط کم  𝜖𝑟قابلیت گذردهی مختلط پلاسمای همگن،  
   :[2] شودبا رابطه زير بیان می 
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 فرکانس برخورد   υ  (،rad/s)   پلاسما  یا ه يفرکاس زاو   𝜔𝑝  که در آن،
( است. فرکانس rad/sفرکانس کاری آنتن )   𝜔  و (  Hzخنثی ) - الکترون 

، و جرم 𝑒، بار الکترون،  N،  الکترون   ی چگال ای پلاسما تابع مقدار  زاويه 
 : [ 2]شود  صورت زير تعريف می، است و رابطه آن به 𝑚𝑒الکترون، 

(2 ) ωp=√
N e2

ϵ0me

 

)  نظرصرف با   موهومی  قسمت  برخورد    کهیدرصورتاز  فرکانس 
آوردن قسمت حقیقی    دستبه از فرکانس کار باشد( و    ترکوچکخیلی  

(، قابلیت گذردهی محیط يونیزه شده با تقريب خوبی با معادله 1معادله )
 شود.( تخمین زده می3)

(3 ) 
𝜀r≈1-

𝜔p
2

𝜔2+𝜈2
 

 در اين محیط، ثابت انتشار برابر است با:

(4 ) 
𝛾 = 𝑗𝜔√𝜇 (1 −

𝜔𝑝
2

𝜔2 + 𝜈2
) 

مقدار  برخورد    چنانچه  از    ی توجه قابل میزان  به فرکانس 
باشد کوچک   پلاسما فرکانس   بالا    ، تر  روابط  همه  از  توان  می در 

برخورد صرف  را    ی تر نظر کرده و شکل ساده فرکانس  از معادلات 
  ی زمان   ، فرکانس برخورد   نظر کردن از صرف   دست آورد. در صورت به 

فرکانس   کار   پلاسما که  فرکانس  باشد   ی با    قابلیت   مقدار   ، برابر 
پلاسما گذرده  محیط  شد. صفر شدن    ی  خواهد  قابلیت  برابر صفر 
که تنها به    1ی ک ي الکتر   يی جا ه مفهوم است که جاب   ن ي به ا   ی گذرده 
بستگ   ی بارها  حت   ی آزاد  م   ی زمان   ی دارد،    ی ک ي الکتر   دان ی که شدت 

 
1.  Electric Displacement 

ممکن است بدون    ، حالت  ن ي . در ا خواهد بود صفر ،  برابر صفر نباشد 
بارها  نوسان به   ی ک ي الکتر   دان ی م   ، زاد آ   ی وجود  پلاسما    ی صورت  در 

   . گويند می وجود داشته باشد که اصطلاحاً به آن نوسانات پلاسما  
در صورت تابش موج الکترومغناطیسی از خلأ به تیغه پلاسمايی،  

 :  [2]ضريب انعکاس و انتقال موج برابر هستند با 
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فرکانس   از  پلاسما  فرکانس  چنانچه  بالا،  روابط  به  توجه  با 
ω𝑝باشد )   تر بزرگ ی  توجهقابل کاری آنتن به میزان   ≫ ω  ضريب ،)

انتقال در پلاسما   از سطح پلاسما برابر منفی يک و ضريب  بازتاب 
به پلاسما    شده   ده ی تاب شود. در اين حالت، تمامی موج  برابر صفر می 

شود و بنابراين، پلاسما  و هیچ موجی وارد پلاسما نمی   شده   منعکس 
 در حالت عملکردی رسانايی نسبت به موج تابشی قرار دارد.  

میزان   به  پلاسما  فرکانس  کوچک توجه   قابل چنانچه  از  ی  تر 
𝜔𝑝فرکانس کاری آنتن باشد )  ≪ 𝜔  ضريب بازتاب از سطح پلاسما ،)

برابر يک می  انتقال  بنابراين، برابر صفر و ضريب  کل موج،   شود و 
شود. در اين حالت، پلاسما نسبت به  بدون انعکاس، وارد پلاسما می 

 الکتريک قرار دارد.  فرکانس موج تابشی، در حالت عملکردی دی 
در    ت ی اهم   با حالت   پلاسما  فرکانس  که  دارد  وجود  ديگری 

محدوده فرکانس کاری قرار دارد و با مقدار آن قابل مقايسه است.  
به  مختلف،  عملکردی  وضعیت  سه  حالت،  اين  برای  در  ذيل،  شرح 

فرکانس پلاسما از فرکانس  ( چنانچه  1  پلاسما وجود خواهد داشت: 
ω𝑝)   باشد تر  بزرگ   ی کار  > ω   ،) ی  خالص   ی ق ی ثابت انتشار مقدار حق

امپدانس  در اين حالت  .  است بدون انتشار    ف ی تضع   معنای دارد که به 
رسانايی پلاسما غالب است؛ لکن مقدار  شده و خاصیت    ی منف   ی ذات 

تر خواهد بود.  قابلیت رسانايی آن در مقايسه با فلزات متداول کوچک 
توسعه   با هدف  متنوعی،  در مراجع  پلاسما  از  حالت عملکردی  اين 
بررسی و تحلیل قرار گرفته   بازپیکربندی، مورد  قابلیت  دارای  آنتن 

تر باشد  کوچک   ی فرکانس پلاسما از فرکانس کار   چنانچه (  2است.  
 (𝜔𝑝 < 𝜔 از نظر  شده و با فرض صرف خالص   ی (، ثابت انتشار موهوم  

برخورد  الکترومغناط   ، ی تلفات  تضع   ی س ی امواج  مح   ف ی بدون    ط ی در 
انتشار   چن ابند ي ی م پلاسما  در  م   ط ی مح   ، ی حالت   ن ی .  را    توان ی پلاسما 

ی  ک ي الکتر   ی گذرده   ت ی در نظر گرفت که قابل   ی ک ي الکتر ی د   عنوان به 
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 يی بالا   ار ی بس   تی ظرف   وجود   با است.    کي صفر و    ن ی ب عددی  آن    نسبی 
 توسعه  و  مخابرات  حوزه  در  پلاسما   یعملکرد   حالت  ني ا   یبرا   که 

 یها پژوهش  بود،  متصور توانی م   ی کربند یبازپ   تی قابل  یدارا  ی ها آنتن 
 توانی [ و م 62  –   72]   اند شده   گزارش   نه ی زم   ن ي ا   در   ی محدود   ار ی بس 

  به   ی اد ي ز   پژوهشگران   توجه   نده ي آ   ی ها سال   ی ط   که   نمود   ی نی ب ش ی پ 
ا   ی بردار بهره  عملکرد   ن ي از  شود.    ی حالت  معطوف    آنتن پلاسما 

  ی پلاسما برا   ی حالت عملکرد   ن ي پژوهش، از ا   ن ي شده در ا   شنهاد ی پ 
  ی زمان ( 3. کند ی م   استفاده   ی پور ی ش  آنتن   ی جهت پرتو تشعشع  ت ي هدا 

کار  فرکانس  و  پلاسما  فرکانس  تقر   ی که  با  باشد    ی خوب   ب ي برابر 
  ک ي شکست پلاسما به صفر نزد   ب ي ضر   جه ی و درنت   ی مقدار گذرده 

به  الکترومغناط   ، ی طورکل خواهد شد.  با پلاسما در    ی س ی تعامل موج 
تحر   ی حالت  فرکانس  باشند،    ک ي که  برابر  موج  فرکانس  و  پلاسما 

ا  شرا   و   ده ی چ ی پ   رات ی تأث   جاد ي باعث  به  وابسته  خاص    ط ي تعاملات 
  ی ها پژوهش   ی برا   ی موضوع ارزشمند   تواند ی که م   شود ی پلاسما م 

 .باشد   نده ي آ 

 معرفی ساختار آنتن پیشنهادی

پس از آشنايی با مشخصات محیط پلاسما در بخش دوم، در اين  
بر خاصیت دی  مبتنی  از  بخش،  پلاسما، ساختار جديدی  الکتريک 

شود  و ساختارهای پلاسمايی ارائه می  ترکیب آنتن شیپوری هرمی 
پیشنهادی در   آنتن  دارد. ساختار  پرتو تشعشعی  قابلیت هدايت  که 

در    شده   داده نشان    1شکل   استاندارد  شیپوری هرمی  آنتن  است. 
و محور    x-y(، که دهانه روزنه آن در صفحه  GHz  12 -8)   Xباند  

محور   امتداد  در  در    قرارگرفته   zآنتن  اصلی  کننده  تشعشع  است، 
می  ساختار  فرکانس  اين  در  شیپوری  آنتن  بهره    GHz  10باشد. 

به  dBi  16   برابر  فرعی  گلبرگ  نسبت   ، ( برابر  SLLاصلی   )dB  
است.    o8 /26 ( برابر HPBWتوان ) و مقدار عرض پرتو نیم   - 12/ 8

شده است که   های پلاسمايی استفاده تیغه  عنوان تغذيه اين آنتن به 
موجبر   ابعاد دهانه ه ب   WR90در طراحی آن  است.  رفته  آنتن    کار 

با   برابر  شکل    گونه همان .  باشد می   mm  84   ×60نیز  در    1که 
-Hو   E-planeشود، اضلاع آنتن شیپوری در صفحات  مشاهده می 

plane   تیغه از  استفاده  بر  با  عمود  امتداد  دو  در  پلاسمايی،  های 
زاويه لبه  نیز  و  روزنه  به صفحات    15بازشدگی    های  نسبت  درجه 

  ه ی اول   انتخاب   ک ي   درجه   15  ه ي زاو .  اند افته ي   گسترش عمود بر روزنه  
  ی ها ی بررس   ه ي زاو   ن ي ا   مقدار   خصوص   در   ی بعد   ی ها بخش   در   و   است 

پلاسمايی به    ضخامت و طول هر تیغه انجام خواهد شد.    ی شتر ی ب 
که عرض هر صفحه  است درحالی  mm 150و  mm 5 ترتیب برابر  

 برابر با عرض دهانه آنتن شیپوری است. 

 
 الف

 

 ب                                 ج                

:  يی پلاسما   های ک الکتري ی بر د   ی مبتن   ی شنهاد ی پ   ی هرم   ی پور ی ساختار آنتن ش   - 1شکل  

نما  نما بعدیسه   ی )نما   ، ی جانب   ی )الف(  )ب(  جزئ   ی (،  )ج(  چ   ات ی روبرو،  به    نش ی مربوط 
 ها. غه ی ت 

Fig. 1. The proposed horn antenna structure based on plasma 

dielectric: (a) side view (3D view), (b) front view, (c) details on 

the slabs arrangement.  

تیغه ساختار  اين  در  بررسی،  سهولت  با برای  پلاسمايی  های 
ها در  اند و ترتیب اين شمارهگذاری شدهشماره  8تا    1هايی بین  شماره
 ست.  ا شده دادهنشان   1ی )ب( و )ج( شکل هاقسمت

  دارد   شدن   خاموش   و   روشن   ت ی قابل   مستقلا   يی پلاسما   غه ی ت   هر 
به آن اعمال    مناسب   ک ي تحر   توان   د ي با   غه ی ت   هر   شدن   روشن   ی برا   و 

  فرکانس   و   پلاسما   ی چگال است و    mm  5حدود    ها غه ی ت   ضخامت شود.  
  ن ي ا .  شود ی م ثابت فرض    شده ک ي تحر   ی ها غه ی ت   سرتاسر   در   برخورد 

.  شود ی م   اعلام   کاربرد،   نوع   با   متناسب   ، از پژوهش   بخش   هر   در   ر ي اد مق 
  عموما   ی مخابرات   ی ها پژوهش   در   نظر   مورد   ی پلاسما   که آن   وجود   با 

  ی برا   ک ي الکتر ی د   محفظه   ک ي   از   د ي با   درعمل   هستند، شکل    ی گاز 
های تجاری فلورسنت  استفاده شود. محفظه   پلاسما محصور نمودن  

  از ی  ار ی بسی شگاه سازی نمونه آزماي اده ی پ   امکان ی  قبول   قابل   زان می به 
داشته آنتن ی  ساختارها  تاکنون  را  پلاسمايی  ترکی های  و    بات اند 

  ، ای های مختلف استوانه های تجاری به شکل محفظه   ن ي ا  با ی مختلف 
ي صفحه  ي   ا ای و سطوح محدب  ]   افته مقعر توسعه  با  16- 27است   .]

سنجی تحقق  امکان   مقاله   ن که هدف از اي وجود، با توجه به آن   ن اي 
مربوط به نحوه تحقق آنتن در    شتر بی   ات ی است، جزئی شنهاد طرح پی 

 مطالعات آتی ارائه خواهد شد. 
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مبتنی بر طرح پیشنهادی، در ادامه اين پژوهش، مشخصات تشعشعی  
حالت در  تیغهآنتن  بودن  خاموش  و  روشن  مختلف  مختلف های  های 

ها و فرکانس پلاسمای هر تیغه به طول و زاويه تیغه  ریتأثپلاسمايی،  
 گیرند. ی و تحلیل قرار می موردبررستفکیک 

 ی شنهادیپ  آنتن  یتشعشع  مشخصات ی بررس

از   مشخصات پس  بخش  اين  در  پیشنهادی،  آنتن  کلی  ساختار  معرفی 
های پلاسمايی بررسی  های مختلف تحريک تیغه تشعشعی آنتن در حالت 

های پلاسما و نیز  شوند. با توجه به امکان روشن و خاموش کردن تیغه می 
ساختار کلی از  کنترل مقدار فرکانس پلاسما در هر تیغه، در اين بخش دو

هدايت پرتو  که    گیرد. در ساختار اول آنتن مورد تحلیل و ارزيابی قرار می 
های پلاسمايی تشعشعی مبتنی بر خاموش و روشن شدن برخی از تیغه 

های پلاسمايی ثابت گیرد، مقدار فرکانس پلاسما در همه تیغه شکل می 
تیغه  شدن  روشن  و  خاموش  به  مربوط  اثرات  و  مشخصات  است  بر  ها 

شود. تو تشعشعی آنتن شیپوری بررسی می تشعشعی آنتن و نیز جهت پر 
در اين ساختار، مقدار فرکانس پلاسما در هر تیغه پلاسمايی روشن برابر با 

GHz  8    و مقدار فرکانس برخورد در آن برابر باGHz  8 /1    فرض شده
 باً يتقر (  3است. در اين حالت مقدار گذردهی نسبی پلاسما طبق رابطه ) 

خواهد شد. انتخاب اين مقادير به جهت انطباق هرچه بیشتر   0/ 36برابر  
با عناصر پلاسمايی موجود در بازار است تا در آينده،   شده ی ساز ه ی شب ساختار  

پیاده   در صورت  و  شبیه تحقق  با  را  تفاوت  حداقل  نتايج  ها سازی سازی، 
 داشته باشند.  

پلاسمايی عمود بر روزنه    صرفا از چهار تیغهکه    در ساختار دوم
شود، اثرات ناشی از تغییرات مقدار فرکانس پلاسما در آنتن استفاده می

بررسی می تشعشعی  پرتو  بر کنترل جهت  تیغه  شود. کنترل مقدار  هر 
تیغه در  پلاسما  مدار  فرکانس  در  جريان  مقدار  کنترل  از  استفاده  با  ها 

 پذير است.  تحريک هر تیغه امکان

مشخصات تشعشعی آنتن پیشنهادی با خاموش و روشن 

 های پلاسمایی شدن تیغه 

که در مقدمه اين بخش اشاره شد، در اين ساختار، مقدار فرکانس    طور همان 
و مقدار فرکانس    GHz  8برابر با    شده ک ي تحر های پلاسمايی  پلاسما در تیغه 
که  است. در چنین حالتی، با توجه به آن  GHz  8 /1ها برابر با برخورد در آن 

کاری   برابر    نظر   مورد فرکانس  شیپوری  تیغه   GHz  10آنتن  های  است، 
آنتن شیپوری قرار می عنوان دی پلاسمايی به  با  الکتريک در امتداد  گیرند. 

به وجود هشت   تأثیر    تیغه توجه  اين قسمت  آنتن شیپوری، در  در اطراف 
ها بر مشخصات تشعشعی آنتن شیپوری بررسی  روشن و خاموش شدن تیغه 

حالت می  در  آنتن  عملکرد  بهتر  درک  برای  تیغه شوند.  مختلف  های  های 

در ادامه    ها غه ی ت پلاسمايی روشن، سه حالت اصلی از خاموش و روشن شدن  
تفکیک   حالت،    شده ی معرف به  هر  در  آنتن  تشعشعی  مشخصات  و 

 . گیرد و نتايج آن مورد تحلیل و ارزيابی قرار می   شده ی ساز ه ی شب 

 یی پلاسما   ی ها غه ی ت   ه ی زمان کل هم تحریک یا عدم تحریک  

  يی پلاسما   های غه ی ت   ه ی که کل ی در حالت   ، ی پور ی آنتن ش   ی ک ي الکتر   دان ی م   ع ي توز 
نمودار نشان    ن ي شده است. ا   )الف( نشان داده   2خاموش هستند، در شکل  

آنتن در فضا    ن ي از روزنه ا   ی صورت کرو به   ی س ی که امواج الکترومغناط   دهد ی م 
  دان ی م   ع ي بر توز   ی ر ی خاموش، تأث   يی پلاسما   های غه ی و وجود ت   شوند ی منتشر م 

ندارد ساطع   ی ک ي الکتر  آنتن  دهانه  از  پلاسمای    شده  گذردهی  قابلیت  زيرا 
  ، يی پلاسما   های غه ی همه ت   همزمان   ک ي . با تحر خاموش با خلأ يکسان است 

  ی س ی شده است، امواج الکترومغناط   )ب( نشان داده   2گونه که در شکل  همان 
  ی امواج کرو   ل ي . تبد شوند ی از آنتن منتشر م   ای صفحه   شبه   امواج   صورت به 

به دلیل    يی پلاسما   های غه ی در حالت روشن شدن ت   ای به امواج شبه صفحه 
الکتريک با ضريب  دی   جبران خطای فاز امواج کروی به واسطه حضور ماده 

مقدار بهره در آنتن شود    ش ي عامل افزا   تواند ی م   1الکتريک کوچکتر از  دی 
 . بوده است   ر یی ثابت و بدون تغ   ی روزنه تشعشع   ی ک ي ز ی آنکه ابعاد ف   حال 

 
A 

 
B 

)الف( خاموش بودن کلیه   -2شکل   پیشنهادی در دوحالت:  توزيع میدان الکتريکی در آنتن 

 .های پلاسمايیهای پلاسمايی، )ب( روشن بودن کلیه تیغهتیغه

Fig. 2 . Distribution of the electric field in the proposed antenna 

in two modes : (a) all the plasma slabs are OFF (b) all the plasma 

slabs are ON. 

بهره تشعشعشی آنتن پیشنهادی، در دو حالت تحريک يا عدم    مقايسه 
  ارائه است. نتايج    شده   ارائه   3های پلاسمايی در شکل  تحريک همزمان تیغه 

-تحريک همزمان همه تیغه   در صورت دهد که  در اين شکل نشان می   شده 
  GHzآنتن در فرکانس    HPBWو نیز   SLLهای پلاسمايی، مقدار بهره، 

ی  به معنا است و اين  o21و   - idB 8 /18 ،dB  6 /16برابر با   ب ی به ترت  10
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بهره    dB  8 /2حدود   مقدار  تیغه تشعشع بهبود در  با  آنتن شیپوری  های  ی 
 .  است نسبت به بهره آنتن شیپوری بدون تیغه    شده ک ي تحر پلاسمايی  

 
پیشنهادی در فرکانس   Eدر صفحه    شده ی ساز ه یشب مقايسه بهره تشعشعی    - 3شکل   از آنتن 

GHz 10    ( ن ی چ خط های پلاسمايی ) دو حالت عدم تحريک )خط ممتد( و تحريک کلیه تیغه در.   

Fig. 3. Comparison of the simulated radiation gain of the 

proposed antenna in E-plane at the frequency of 10 GHz in 

the cases of the unexcited (solid line) and the excited plasma 

slabs. 

نکته   اين  بهره    حائز ذکر  افزايش  میزان  اين  که  است   بهاهمیت 
ی با افزايش طول آنتن شیپوری قابل حصول است؛ اما مزيت استفاده سادگ 

بهره از   مقدار  دو  اين  بین  پیشنهادی  آنتن  بهره  که  است  اين  پلاسما 
 SLLحالتی مقدار    ن ی در چن علاوه،  تشعشعی، قابلیت سوئیچ شدن دارد. به 

 است.   افته ي   بهبود   dB  4نسبت به آنتن شیپوری حدود  
بهره   تغییرات  بازه    شدهیسازه یشبنمودار  در  حاصل  آنتن  برای 

است. در اين نمودار،    شده  ارائه )الف(    4در شکل    GHz  12-8فرکانسی  
های  خط سیاه توپر، شاخص تغییرات بهره در آنتنی است که کلیه تیغه 

چین مربوط به آنتنی است که  و خط  خاموش هستندپلاسمايی در آن  
دهد که  . اين نمودار نشان میاندشده  کيتحرهای پلاسمايی  کلیه تیغه

های پلاسمايی، مقدار بهره آنتن در بازه تیغه ی با تحريک همهطورکلبه 
است.  بررس  موردفرکانسی   داشته  افزايش  اثرات    هدف  بای  بررسی 

)ب(    4های پلاسمايی بر تطبیق امپدانس آنتن شیپوری، در شکل  تیغه
ی، در دو حالت تحريک همزمان  شنهادی پ  آنتن  11Sنمودار تغییرات پارامتر  

ذکر است  ه است. لازم ب  شده  داده ها نشان  ها و عدم تحريک آنتیغه  همه
بازه   در  امپدانس  تطبیق  اصلی،  کننده  تشعشع  شیپوری  آنتن  در  که 

دهد که صورت کامل برقرار است. نتايج نشان میبه  موردنظرفرکانسی  
ی بر مشخصه  توجه قابل های پلاسمايی اثر  تحريک يا عدم تحريک تیغه

استفاده از    در صورتتطبیق امپدانس آنتن ندارد و اين بدان معناست که  

دیتیغه در  های  بهره  کنترل  و  پرتو  هدايت  برای  پلاسمايی  الکتريک 
 آنتن شیپوری، تطبیق امپدانس آسیبی نخواهد ديد. 

 
(A ) 

 
(B ) 

تحريک و عدم    دو حالت سازی مشخصات آنتن پیشنهادی در  مقايسه نتايج حاصل از شبیه   - 4شکل  

 .تشعشعی، )ب( نمودار تطبیق امپدانس های پلاسمايی: )الف( نمودار بهره  تیغه   کلیه تحريک  

Fig. 4. Comparison of the simulated radiation characteristics of 

the proposed antenna in different modes of excited and 

unexcited plasma slabs: (a) radiation gain (b) impedance 

matching.   

کلیه    زمان هم تحريک يا عدم تحريک    ر ی تأث طور خلاصه، تاکنون  به 
های پلاسمايی بر پارامترهای تشعشعی آنتن پیشنهادی بررسی شدند و  تیغه 

های  ها نشان دادند که تحريک همزمان کلیه تیغه سازی نتايج حاصل از شبیه 
بهبود  تواند  پلاسمايی می  اثر    بهره سبب  اينکه  بدون  آنتن شود  تشعشعی 

نامطلوبی بر مشخصه تطبیق امپدانس آن داشته باشند. بنابراين، با توجه به  
های پلاسمايی، آنتن حاصل بین  امکان روشن و خاموش شدن سريع تیغه 

دو حالت بهره بیشتر )عرض پرتو کمتر( و حالت بهره کمتر )عرض پرتو  
  ی پلاسمايی روشن و ها غه ی ت   ر ی تأث شدن دارد. بررسی    بیشتر( قابلیت سوئیچ 

ی پلاسمايی  ها غه ی ت ، هرگاه همه  دهد ی م خاموش بر بازدهی کل آنتن نشان  
 . ابد ي ی م درصد افزايش    20روشن هستند بازده کل به میزان  
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 پلاسمایی عمود بر روزنه تحریک چهار تیغه

های پلاسمايی عمود بر دهانه روزنه،  در اين قسمت، با هدف بررسی اثر تیغه 
شوند.  خاموش می   5در شکل    شده   داده چهار تیغه مورب، مطابق تصوير نشان  

شده و پرتو اصلی    dBi  7 /17در اين حالت، مقدار بهره تشعشعی آنتن برابر با  
علاوه، نسبت گلبرگ  ، عمود بر دهانه روزنه است. به zآنتن در امتداد محور  

است. اين نتايج نشان    - dB 5 /10فرعی به اصلی آنتن در اين حالت برابر با 
که  می  می   طور همان دهند  انتظار  تیغه که  تقارن  سبب  رود  پلاسمايی  های 

پرتو ندارد و میزان افزايش   جهت   بر افزايش بهره تشعشعی آنتن شده و اثری 
های پلاسمايی  بهره آنتن در چنین حالتی، نسبت به آنتن شیپوری که همه تیغه 

 است.    dB  7 /1ر آن خاموش هستند برابر با  د 

 
های پلاسمايی عمود بر دهانه روزنه  ساختار آنتن پیشنهادی در حالتی که کلیه تیغه - 5شکل 

 .شوندتیغه پلاسمايی مورب خاموش می هر چهارو  شدهکيتحر 

Fig. 5. Structure of the proposed antenna when all perpendicular 

plasma slabs to the aperture are excited, and the four oblique 

plasma slabs are OFF. 

های پلاسمايی بر مقدار بهره  منظور ارزيابی میزان اثر اين تیغهبه
از تحلیل    6آنتن، در شکل   تأثیر طول  )الف(، نتايج حاصل  پارامتريک 

های پلاسمايی عمود بر دهانه روزنه بر مشخصات تشعشعی آنتن تیغه
، و  150،  75است. در اين تحلیل، سه طول مختلف، شامل    شده  ارائه
است. نتايج   گرفته   قرار مورد ارزيابی و مقايسه    ها غهیت  یبرامیلیمتر    300

باشد، مقدار بهره  mm  75ها برابر  دهند که چنانچه طول تیغهنشان می
باشد، مقدار    mm  300ها  و چنانچه طول تیغهdBi9/16 تشعشعی برابر  
با   برابر  اين در حالیمی  dBi  4/15بهره  و  تیغهشود  با است که  هايی 

آنتن ايجاد می  dBi  7/17ای معادل  بهره  mm  150طول   نمود.  برای 
ها، متناسب  تیغهدهند که در هر سه مقدار طول  ها نشان میاين تحلیل

با افزايش طول تیغه نسبت گلبرگ فرعی به اصلی در آنتن به ترتیب از  
  - 9و    -dB  8/8-  ،5/10مقدار کمترين طول به بیشترين طول برابر با  

توان نتیجه گرفت که مقدار  ها میطور خلاصه از اين تحلیل شود. بهمی
های پلاسمايی وجود دارد و افزايش يا کاهش  ای برای طول تیغهبهینه

شود  اين طول از مقدار بهینه سبب کاهش مقدار بهره تشعشعی آنتن می 
الکتريک کوچکتر از  پلاسمايی با ضريب دی  زيرا طول مشخصی از تیغه 

شود.  بهینه می   بهرهآنتن و در نتیجه    باعث هم فاز شدن امواج در روزنه  1

ت از  استفاده  با طولغهیبا  بزرگتر  های کوچکتر  های پلاسمايی   بهره يا 
 آنتن از اين مقدار بهینه کمتر خواهد بود.

 
 (A) 

 
 (B) 

 
 (C) 

تیغه  -6شکل   طول  اثر  مقايسه  تشعشعی  )الف(  بهره  بر  پلاسمايی  در   شدهی سازهیشبهای 

های پلاسمايی عمود  در حالتی که کلیه تیغه   GHz10از آنتن پیشنهادی در فرکانس    Eصفحه  

  نمودار )ب(  شوند؛  پلاسمايی مورب خاموش می  تیغه  هر چهارو    شده  کيتحر بر دهانه روزنه  

  با   آنتن   روزنه  یبازده  راتیی تغ  سهي( مقاجبر قطبش متقاطع؛ )  يیپلاسما  یهاغه یت  طول  اثرات

 .يیپلاسما  ی هاغهیطول ت ر ییتغ

Fig. 6 . (a) Comparison of the effect of the length of the plasma 

slabs on simulated E-plane radiation gain of the proposed 

antenna at 10 GHz, when all the perpendicular plasma slabs to 

the aperture are excited and four oblique plasma slabs are OFF, 

(b) the effect of the length of the plasma slabs on the cross 

polarization, (c) comparison of the effects of the length of 

plasma slabs on the aperture efficiency.  
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  ، ی( در بازه فرکانسηآنتن )  روزنه   یبازده  راتییتغ  نمودار  ،(ج)  6  شکل   در
بر    عمود  يیپلاسما  کيالکترید  یها غهیت  طول  مختلف  ريمقاد  یبرا

  روزنه   یبازدهاز   حاصل  جينتا با آن  جينتا و شده   داده  نشاندهانه روزنه 
  مقدار محاسبه    درشده است.    سهيمقا  يیپلاسما  غهیت  بدون  یپوریش  آنتن
 . شودیم استفاده( 7رابطه ) از روزنه،  یبازده

(7 ) 𝜂 = 𝐺𝜆2/4𝜋𝐴 

  فرکانس  در طول موج    𝜆 ، روزنه   ی ک ي زی مساحت ف   A  رابطه،   ن ي ا در  
 حاصل  ج ي نتا ( و  7)   رابطه بر    ی مبتن .  است مقدار بهره آنتن    G  و آنتن    ی کار
 6  شکل   در   که   ی، در فرکانس مرکز  ی بهره تشعشع   مقدار   ی ساز ه ی شب   از 

 شي افزا   روزنه،   مساحت   ماندن   ثابت   ل ی دل   به   است،   شده   داده   نشان )الف(  
آنتن   بهره  به  نسبت  بهره  فرکانس  پور ی ش مقدار  در  سبب   ، GHz  10ی 

ارائه شده   ی نمودارها و اين نتیجه در    شود   می روزنه آنتن   ی بازده   ش ي افزا 
 .قابل مشاهده است )ج(    6  شکل در  

 یی پلاسما غهیت  هشت  از غهیت دو کیتحر  عدم

تحريک   عدم  اثرات  بخش،  اين  کل    2در  از  پلاسمايی  تیغه    8تیغه 
کار رفته در ساختار آنتن، بر مشخصات تشعشعی کل آنتن  پلاسمايی به 

 کامل  کيتحر  فرض  با  آنتن،  ساختار  درعنوان نمونه،  شود. بهبررسی می 
  و   کرده  خاموش  را   3  و   1  شماره  غهیت  دو  ابتدا   ،يیپلاسما  یهاغهیت  همه

  در   و  شوند ی م  استخراج  آنتن  دانیم   عيتوز  نمودار  و  یتشعشع  مشخصات
 شدهک يتحر  هاغهیت  ريسا  و  شده  خاموش  4  و  2  شماره  غهیدوت  دوم،  مرحله

 نيا یکيالکتر دانیدامنه م عيتوز سه يحاصل از مقا جي. نتامانندیم یباق
 شده است  نشان داده  7دو حالت در شکل 

 
 (A) 

 

 (B) 

)الف(    -7شکل   پیشنهادی:  آنتن  در  الکتريکی  میدان  توزيع    غه یت  دو   بودن  خاموشدامنه 

 .3و  1 يیپلاسما  غهیت دو  بودن  خاموش، )ب( 4 و 2 يیپلاسما

Fig. 7. Snapshots of distribution of the electric field in the 

proposed antenna: (a) the slabs 2 and 4 are OFF, (b) the slabs 1 

and 3 are OFF. 

م   ن ي ا   سه ي مقا    نمودار نشان  پرتو تشعشع   دهد ی دو  از    ی خروج   ی که 
زاو  حالت  دو  هر  در  د   دار ه ي آنتن  و  آنتن    گر ي شده  محور  امتداد  در 

زيرا  ست ی ن   ی پور ی ش  تیغه ؛  توسط  میدان  که  پلاسمايی  زمانی  های 
روزنه هم  میدان وسط  با  آنتن شیپوری  دهانه  بر  شود،  فاز می عمود 

با میدان وسط روزنه  اختلاف  میدان در سمت تیغه  فاز  های مورب 
راه  میدان  هويگنس،  اصل  طبق  بنابراين،  از  دارد.  ناشی  نهايی  دور 

مايل شده و پرتو آنتن نسبت به بردار عمود    آنتن   روزنه   ی ها میدان 
زاويه  آنتن  روزنه  بود. بر  خواهد  زاو   دار  که  است    تابع   پرتو   ه ي واضح 

  يی پلاسما   ی ها غه ی ت   ک ي الکتر ی د   ب ي ضر   ن ی همچن   و   ه، ي زاو   طول، 
بهره تشعشعی هر  بررسی دقیق   . است  مقايسه  با  اين موضوع  دو  تر 
، بهره تشعشعی اين دو حالت با  8پذير است. در شکل  امکان   حالت 

تیغه  کلیه  که  آنتنی  تشعشعی  خاموش  بهره  آن  در  پلاسمايی  های 
 هستند، مقايسه شده است.  

 

تشعشعی    - 8شکل   بهره  صفحه    شده ی ساز ه ی شب مقايسه  در  پیشنهادی  آنتن  در    Eاز 

)خط مشکی   های پلاسمايی ( خاموش کردن همه تیغه 1در سه حالت :    GHz  10فرکانس  

  2های  ( خاموش کردن تیغه 3(،  ن ی چ خط )   3و    1های  ( خاموش کردن تیغه 2     ...ممتد(  

   .( ن ی چ نقطه )   4و  

Fig. 8. Comparison of the simulated radiation gain of the 

proposed antenna in the E-plane at the frequency of 10 GHz and 

in three modes: (a) all the plasma slabs are OFF ( the solid black 

line), (b) the slabs 1 and 3 are OFF (dashed line), (c) the slabs 2 

and 4 are OFF (dotted line). 

دهد که در اين دو حالت، مبتنی بر اينکه تیغه  اين نمودار نشان می
است، الگوی    شده  ک يتحرپلاسمايی عمود بر دهانه روزنه درکدام جهت  

درجه به سمت مقابل متمايل   8اندازه تشعشعی میدان الکتريکی آنتن به
علاوه، در اين دو حالت، مقدار بهره تشعشعی آنتن برابر با  شده است. به

dBi  6/19    است که مبین dB6/3   افزايش در مقدار بهره نسبت به آنتنی
های پلاسمايی آن تحريک نشده هستند. با توجه به  است که کلیه تیغه

وجود    Hو    Eاينکه امکان ايجاد چنین حالتی برای آنتن در هر دو صفحه  

درجه وجود    ± 8  اندازهبه دارد، امکان تغییر جهت پرتو در هر دو صفحه  
تیغه پلاسمايی   6تحريک  در صورتتوان گفت طور خلاصه می دارد. به 
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هايی که در اين بخش معرفی شدند، الگوی تشعشعی متناسب با شماره
بهبود   dB  6/3دار شده و مقدار بهره آنتن تا  میدان الکتريکی آنتن جهت

 يابد. می

دو  کیتحر و  عمود  تیغه    غه یت  هشت  از  مورب  غهیت  دو 

 یی پلاسما 

است که در    ی حالت   ، ی شنهاد ی آنتن پ   ی برا   ر پذي امکان   های از حالت   گر ي د   ی ک ي 
  شده ک ي ، تحر 9شده در شکل  نشان داده    ر ي مطابق تصو   ، يی پلاسما   غه ی ت   4آن  
  دان ی م   ی تشعشع  ی )الف( ، الگو  10خاموش باشند. در شکل  گر ي د  غه ی ت  4و 

  های غه ی ت   کلیه که    ی با آنتن   ز ی و ن   گر ي کد ي با    ر ي آنتن در دو حالت ز   ی ک ي الکتر 
  يی پلاسما   های غه ی ( ت 1شده است:    سه ي در آن خاموش هستند، مقا   يی پلاسما 
  های غه ی ( ت 2خاموش هستند.    ها غه ی ت   ر ي و سا   شده ک ي تحر   7و    5،  3،  1شماره  
سا   شده ک ي تحر   8و    6،  4،  2شماره    يی پلاسما    يی پلاسما   های غه ی ت   ر ي و 

  ی که در حالت اول، الگو  دهد ی نمودار نشان م  ن ي ا  ی خاموش هستند. بررس 
سمت   8آنتن    ی ک ي الکتر   دان ی م   ی تشعشع  به  ت   ی درجه  مورب    های غه ی که 

جهت داده و مقدار   ر یی درجه تغ   φ=〖45〗^o  ه ي اند و در زاو شده  ک ي تحر 
ن  آنتن  به معنا   dBi 5/18برابر    ز ی بهره  بهره    dB 2  ی است که  بهبود در 

خاموش    يی پلاسما   های غه ی ت   است که همه   ی آنتن نسبت به حالت   ی تشعشع 
دار شدن    ه ي و زاو   کروی   موج   شدن   فاز هم   ل ی دل ه بهره آنتن ب   ش ي هستند. افزا 

  دوم   حالت   در   علاوه است. به   ه ی قابل توج   گنس ي با توجه به اصل هو   ز ی آن ن 
صورت کاملًا متقارن نسبت به حالت قبل و به  آنتن به  ی تشعشع  ی الگو  ز نی 

φ=〖45  ه ي شده و در زاو   ل ي مورب متما   های غه ی درجه به سمت ت   8مقدار  

〗^o   برابر    ی درجه بهره تشعشعdBi 5/18   .است 

 
 )ب(   )الف(                                             

  5،  3،  1شماره    يیپلاسما  ی هاغهیت: )الف(  دو حالتساختار آنتن پیشنهادی در   -9شکل  

 6،  4،  2شماره    يیپلاسما  ی هاغهیت؛ )ب(  خاموش هستند  هاغهیت  ر يو سا  شدهکيتحر   7و  
 .خاموش هستند يیپلاسما ی ها غهیت ر يو سا شدهکيتحر  8و 

Fig. 9. The proposed antenna structure in two modes: (a) the 

slabs 1, 3, 5 and 7 are excited and the others are OFF, (b) the slabs 

2, 4, 6 and 8 are excited and the others are OFF. 

  ، دو حالت   ن ي ا   ی آنتن برحسب فرکانس برا   ی روزنه بازده   رات یی تغ   سه ي مقا 
  مقدار   که   دارد ی م   ان ی ب   است، شده    داده   نشان )ب(    10  شکل   در   که گونه  همان 
دلیل افزايش  (، به 7است. عطف به رابطه )   کسان ي   حالت در هردو  روزنه    ی بازده 

از مقدار    در اين دو حالت، کمتر   سطح مقطع روزنه، مقدار بازدهی روزنه آنتن 
 است.   ی پور ی ش   آنتن روزنه    ی بازده 

 
 (A ) 

 
 (B ) 

از آنتن پیشنهادی در فرکانس    Eدر صفحه    شده ی ساز ه ی شب )الف( مقايسه بهره تشعشعی    - 10  شکل
GHz10    :حالت همه 1در سه  کردن  خاموش  پلاسمايی تیغه   (  پیوسته(،   های    ی ها غه ی ت (  2)خط 
  ی ها غه ی ت (  3چین(،  )خط   خاموش هستند   ها غه ی ت   ر ي و سا   شده ک ي تحر   7و    5،  3،  1شماره    يی پلاسما 
(.  ن ی چ نقطه . ) خاموش هستند   يی پلاسما   ی ها غه ی ت   ر ي و سا   شده ک ي تحر   8و    6،  4،  2شماره    يی پلاسما 

 .ی پلاسمايی ها غه ی ت های تحريک  )ب( مقايسه تغییرات بازدهی روزنه آنتن با تغییر حالت 

Fig. 10. (a) Comparison of the simulated E-plane radiation gain 
at the frequency of 10 GHz in three modes: 1) all plasma slabs 
are OFF (solid line), 2) the slabs 1, 3, 5 and 7 are excited and 
the others are OFF (dashed line), 3) the slabs 2, 4, 6 and 8 are 
excited and the others are OFF (dotted line), (b) variations of 
the aperture efficiency of the antenna at different operating 
modes of plasma slabs. 

 
(A) 

 
(B ) 

  7و    5،  3،  1شماره    يی پلاسما   ی ها غه ی ت توزيع میدان الکتريکی در آنتن پیشنهادی: الف(    - 11شکل  

و    شده   ک ي تحر   8و    6،  4،  2شماره    يی پلاسما   ی ها غه ی ت ، )ب(  خاموش هستند   ها غه ی ت   ر ي و سا   شده   ک ي تحر 
 .خاموش هستند   يی پلاسما   ی ها غه ی ت   ر ي سا 

Fig. 11. Distribution of the electrical field in the proposed antenna: (a) the 
plasma slabs 1, 3, 5 and 7 are excited and the others are OFF, (b) the slabs 
2, 4, 6 and 8 are excited and the others are OFF. 
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 از ساختار،  شدهیدر دو حالت معرف  ی،کيالکتر  دانیدامنه م  عياز توز  يینما
ای که اين  . با توجه به قابلیت بالقوهشده است  نشان داده  11در شکل  

دو   اين بخش،  ادامه  در  دارد،  تشعشعی  پرتو  هدايت  در  آنتن  از  حالت 
های پلاسمايی و زاويه بازشدگی  تحلیل پارامتری مستقل روی طول تیغه

و نتايج آن بر مشخصات   شدهانجام،  12های مورب، مطابق شکل  تیغه
می ارزيابی  آنتن  به تشعشعی  ادامه،  در  تحلیل  شوند.  دوم،  گام  عنوان 

های پلاسمايی مورب، با ثابت  تیغه(  αپارامتری اثرات زاويه بازشدگی )
، بر مشخصات تشعشعی mm  150ها برابر با  در نظر گرفتن طول تیغه

 شود. ارائه می  12 شکلآنتن 

 
 (A ) 

x

y

z

α 

 
 

 (B ) 

که  های پلاسمايی در آنتن پیشنهادی در حالتیتحلیل پارامتری بررسی ابعاد تیغه  -12شکل  

  رییتغ: )الف( خاموش هستند هاغه یت ر يو سا شدهکيتحر  7و  5، 3، 1شماره  يیپلاسما  ی هاغهیت
 .مورب يیپلاسما  ی هاغهیتها، )ب( تغییر زاويه تیغه طول

Fig. 12. Parametric analysis of the slab configuration when the 

slabs 1, 3, 5 and 7 are excited and the other slabs are OFF: (a) 

variations of the slab lengths, (b) variations of the angle of the 

oblique slabs. 

شکل   تیغه 13در  چهار  هر  طول  کاهش  يا  افزايش  اثرات   ،
  15های مورب در مقدار  پلاسمايی، با ثابت ماندن زاويه بازشدگی تیغه

نشان   می  شده  داده درجه،  نشان  نتايج  طول است.  چنانچه  که  دهند 
پرتو   GHz  10باشد، در فرکانس    mm  75    =Lهای پلاسمايی برابر  تیغه

φدرجه در صفحه    5  اندازهبه   dBi  1/18تشعشعی اصلی آنتن با بهره   =

45𝑜  تیغه درحالی شود؛  هدايت می از  اگر  با طول  که  پلاسمايی  های 
mm  150    =L شود استفاده  بهره  ،  با مقدار  اصلی  پرتو   ،dBi  5/18 

φدرجه در    8   اندازهبه  = 45𝑜  شود. افزايش بیشتر  درجه هدايت می
، سبب تغییر در بهره mm  300    =Lهای پلاسمايی به مقدار  طول تیغه

بهره   مقدار  زاويه    dBi  21تشعشعی و حصول  درجه در همان    11در 
علاوه، نسبت گلبرگ فرعی به اصلی در هر سه  صفحه خواهد شد. به

به ترتیب    تربزرگهای  تر به طول تیغه های کوچکحالت، از طول تیغه
  خلاصه  طوربه .  باشندیم  dBدر واحد    -9/13،  -8/18،  -6/24برابر با  

  حالت،  نيا  در  يیپلاسما  یهاغهیت  طول   ش يافزا  که  گرفت   جهینت  توانیم
و   یمورب سبب بهبود مقدار بهره تشعشع  یهاغهیت  هيزاو  ماندن  ثابت  با

 .  اندشده آنتن تيهدا هيزاو شيافزا

 
در صفحه    شدهی ساز هیشبهای پلاسمايی بر بهره تشعشعی  مقايسه اثر طول تیغه  -13شکل  

E   از آنتن پیشنهادی در فرکانسGHz10  و   5، 3، 1شماره  يیپلاسما  ی هاغهیتدر حالتی که
 .درجه است 15و زاويه بازشدگی  خاموش هستند هاغه یت ر يو سا شدهکيتحر  7

Fig. 13. Comparison of the effect of the slab lengths on the 

simulated radiation gain in E-plane of the proposed antenna at 

10 GHz, when the slabs 1, 3, 5 and 7 are excited and the others 

are OFF and the opening angle is 15 degrees.  

، جهت شده ک ي تحر های مورب  افزايش مقدار زاويه بازشدگی تیغه 
کند و  پذير می درجه حول محور اصلی تشعشعی هدايت   12پرتو آنتن را تا  

درجه در شکل    60و    3/ 5بازشدگی    هدايت پرتو برای دو مقدار زاويه اين  
است. دلیل هدايت جهت پرتو در اين ساختار نیز با در   شده   داده نشان    14

عنوان منبع و محاسبه میدان نهايی نظر گرفتن هر نقطه روی جبهه موج به 
شود. در اين شکل  از جمع میدان نقاط فرضی با اصل هويگنس توجیه می 

  ±12نیز مشخص است. اين نمودار مبین    شده ک ي تحرهای  شماره تیغه 
تر پذيری در امتداد محور آنتن پیشنهادی است. تغییرات جزئی درجه هدايت 

های مورب در جهت پرتو اصلی آنتن در شکل  اثرات زاويه بازشدگی تیغه 
های . در اين نمودار، زاويه بازشدگی تیغه شده است   داده )الف( نشان    15

درجه )محور افقی( تغییر کرده است و نمودار نشان   80تا    0مورب بین  
اين  می  از  استفاده  با  آنتن   سمی مکان دهد که  جهت پرتو تشعشعی اصلی 

تا   به   12)محور عمودی(  است. لازم  قابل هدايت  که    درجه  است  ذکر 
تواند سبب هدايت بیشتر پرتو شود درجه می  50افزايش زاويه بازشدگی تا  

ی بر جهت پرتو تشعشعی نخواهد داشت زيرا هر  توجه قابل اثر    آن   از   پس و  
های مورب زاويه بیشتری نسبت به سطح افق داشته باشد، موج  چه تیغه 

های خارج شده از دهانه آنتن شیپوری به سطح مقطع کوچکتری از تیغه 
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می دی  برخورد  پلاسمايی  مقداری  الکتريک  از  زاويه  افزايش  اين  کند. 
گیری پرتو آنتن نداشته و مقدار آن ثابت  مشخص به بعد تاثیری بر جهت 

 شود. ماند اما مقدار بهره تشعشعی آنتن کمتر می می 

 

های پلاسمايی مورب بر بهره تشعشعی در بازشدگی تیغه  مقايسه اثر زاويه -14شکل 

 .GHz10در فرکانس   Eصفحه 

Fig. 14. Comparison of the effect of the opening angle of the 

oblique slabs on the radiation gain in E-plane at the 

frequency of 10 GHz. 

 

 
های پلاسمايی مورب بر: )الف( جهت پرتو اصلی، اثرات زاويه بازشدگی تیغه  - 15شکل  

 .)ب( مقدار بهره تشعشعی

Fig. 15. The effects of the opening angle of the oblique slabs 

on: (a) main beam direction, (b) radiation gain. 

های استفاده از اين ساختار برای هدايت پرتو، همانند ساير روش 
تواند عامل بروز تغییرات در مقدار بهره تشعشعی پرتو هدايت پرتو می 

 تي هدا )ب( نمودار تغییرات بهره پرتو    15باشد. در شکل    شده   ت ي هدا 
است. اين شکل نشان    شده   داده برحسب زاويه بازشدگی نشان    شده 
مقدار  ،  α=    30̊ دهد که با افزايش مقدار زاويه بازشدگی تا زاويه  می 

يابد و اين زاويه حدی و پس از آن کاهش می   افته ي   ش ي افزابهره آنتن  
شیپوری است و توجیه آن با اصل  تابع مقدار عرض پرتو نیم توان آنتن  

   پذير است. هويگنس امکان 
بر   يیپلاسما  یهاغهیت  یبازشدگ   هيزاو  راتییاز تغ  یناش  اثرات

در   یپوریروزنه آنتن ش  یبازدهآن با    سهيآنتن و مقا  روزنه  یبازده
  ه يزاو  شيبه ذکر است که افزا لازمشده است.   داده  نشان  16شکل  
روزنه در    مقطع سطح    شيبه منزله افزا  يیپلاسما  یهاغهیت  یبازشدگ
  در   آنتنروزنه    یمقدار بازده  نيشتریب  نمودار،  نيا  در( است.  7رابطه )

𝛼   مقدار   شودی م  حاصل  ی زمان  GHz  10فرکانس   = است و    3.5°
سا ن  یبازده  مقدار  ر،يمقاد  ريدر  ش  نسبت  زیروزنه  آنتن    ی پوریبه 
 . است افتهي کاهش

 
 .يیپلاسما ی ها غهیت هي زاو نسبت به  روزنه یبازده  راتیی تغ -16 شکل

Fig. 16. Variations of the aperture efficiency versus the angle 

of the plasma slabs. 

تشعشعی فرکانس  با    یشنهادی پآنتن    مشخصات  کنترل 

 یی عمود بر دهانه روزنهپلاسما  یهاغهیتپلاسما در 

در بخش قبل در خصوص اثرات خاموش و    شده انجام های  پس از بررسی 
تیغه  شدن  اين روشن  در  آنتن،  تشعشعی  مشخصات  بر  پلاسمايی  های 

فصل اثرات مقدار فرکانس پلاسما بر مشخصات تشعشعی آنتن بررسی و 
  لی به دل های موجود در آنتن که  شوند. با توجه به تنوع حالت ارزيابی می 

های پلاسمايی فراهم است، در اين  قابلیت روشن و خاموش شدن تیغه 
ارزيابی   آنتن  از  حالت  بر يک  تنها  پلاسما  فرکانس  تغییر  اثرات  بخش، 

 شدهی بررس های  که امکان کنترل اين مقدار در ساير حالت شود؛ حال آن می 
در اين راستا، حالتی از آنتن در نظر   ی قبل نیز وجود دارد. هاقسمت در  

  چهار تیغه پلاسمايی عمود بر دهانه  17شود که مطابق شکل  گرفته می 
های تیغه   و چهار تیغه مورب خاموش هستند. شماره   اند شده   ک ي تحر روزنه  

 . 7و    6،  3،  2  :از   است عبارت   شده   ک ي تحرپلاسمايی  
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که  ، در حالتیشدهکيتحرهای ساختار آنتن پیشنهادی و شماره تیغه  -17شکل 

پلاسمايی   تیغه  هر چهارو    شدهکيتحر های پلاسمايی عمود بر دهانه روزنه  تیغه
 .شوندمورب خاموش می

Fig. 17. The proposed antenna structure and the numbers of 

the slabs, when the perpendicular slabs on the aperture are all 

excited and all the oblique slabs are OFF. 

 
 (A ) 

 
 (B ) 

آنتن در صفحه    -18شکل   تشعشعی  پرتو  بهره و جهت  مقدار  تغییرات  نمودار  با  E)الف(   ،

 مربوط  fp1های پلاسمايی عمود بر دهانه آنتن شیپوری؛ کنترل مقدار فرکانس پلاسما در تیغه
  6  و   3  ی ها غهیت  در  پلاسما  فرکانس  مربوط به  fp2  و  7  و  2  یهاغهیت  در  پلاسما  فرکانس   به

 .است؛ )ب( نمودار اثرات ناشی از تغییر فرکانس پلاسما بر قطبش متقاطع

Fig. 18. (a) Variations of radiation gain and beam direction in 

E-plane, at different plasma frequencies in the slabs 

perpendicular to the horn aperture; fp1 is plasma frequency in 

the slabs 2 and 7, fp2 is the plasma frequency in the slabs 3 and 

6; (b) the effects of the plasma frequency on the cross 

polarization. 

ی آنتن، با  سو ک پلاسمايی در ي   در اين پژوهش، فرکانس پلاسمای دو تیغه 
، با يکديگر يکسان و متفاوت از مقدار فرکانس پلاسمای دو  7و    2های  شماره 

شود. کنترل فرکانس پلاسما  در نظر گرفته می   6و    3های  تیغه روبرو با شماره 
تواند سبب هدايت پرتو در فضای حول محور آنتن شود و  ها می در اين تیغه 

  18ها در شکل  اين قابلیت برای مقادير فرکانس پلاسمای مختلف در تیغه 
  در   پلاسما   فرکانس   به   مربوط   p1fاست. در اين شکل،    شده   داده )الف( نشان  

کنترل  .  است   6  و   3  های تیغه   در   پلاسما   فرکانس   معرف   p2f  و   7  و   2  های تیغه 
امکان  می   GHz  9تا    GHz  1ها بین  مقدار فرکانس پلاسما در تیغه  تواند 

  درجه حول محور آنتن را فراهم آورد؛ زيرا با استفاده از   ±  10هدايت پرتو بین  
که مثلا فرکانس پلاسما  پلاسمايی    ضريب گذردهی نسبی در تیغه   (، 3)   رابطه 

های  (، و در تیغه 0/ 99بسیار نزديک به يک )برابر    است،   GH  1در آن برابر  
باشد. اين  می   0/ 43است برابر    GHz  9پلاسمايی که فرکانس پلاسما برابر  

های  اختلاف در ثابت گذردهی باعث ايجاد اختلاف فازهای متفاوت در تیغه 
ای که ثابت گذردهی کمتری دارند  شود. به عبارت ديگر دو تیغه پلاسمايی می 

شود قسمتی از  کند. اين امر باعث می موج را با سرعت بیشتری هدايت می 
ها  تر از ساير قسمت های پلاسمايی از نظر فاز، عقب موج بعد از عبور از تیغه 

چنانچه    قرار گرفته و در زوايای افق و ارتفاع متفاوت از محور اصلی قرار بگیرد. 
تو اصلی در امتداد  جهت پر   باشد،   يکسان   ها غه ی ت   در همه   پلاسما   مقدار فرکانس 

 . محور آنتن خواهد بود 
بر قطبش   ها غه ی فرکانس پلاسما در ت   ر یی از تغ   ی اثرات ناش   ی بررس 

 رییکه تغ دهد  نشان می   )ب(،   18شده در شکل    ارائه   ج ي متقاطع، مطابق نتا 
 یمشخصات تشعشع   ات جزئی بر ر ییتغ   تواند ی م   ها غه یت   يی فرکانس پلاسما 

و عدم تقارن ناشی از تفاوت ثابت گذردهی در   باشد   داشته  قطبش   ن يدر ا 
دلیل يکسان بودن ابعاد ها عامل اين تغییرات است. با اين وجود، به تیغه 
. در ها، اين تغیرات جزئی و در محدوده قطبش آنتن شیپوری است تیغه 

 یها غه ی فرکانس پلاسما در ت   رات ییکه تغ   ادعا نمود   توان ی م  ی، حالت کل 
 باشد.  جزئی اثرگذار قطبش متقاطع به مقدار    ی بر رو  تواند ی م   يی پلاسما 

 
 .هاغهیدر ت پلاسما فرکانس  ر یی آنتن با تغ یبازده راتییتغ  نمودار -19 شکل

Fig. 19. Variations of the antenna efficiency at different plasma 

frequencies in the slabs. 
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  فرکانس   مختلف   ر ي آنتن در مقاد   ن ي ا   ی روزنه بازده   ی نمودارها   ی بررس 
در بازده   نمودار   با   ها آن   سه ي مقا   و   پلاسما  روزنه    ی پور ی ش   آنتن   ی 
  فرکانس   ن ی انگ ی م   ش ي افزا که    دهد ی م   نشان   19  شکل   در   ی معمول 

  هرچه   و   شده   آنتن روزنه    ی بازده   کاهش   سبب   ها غه ی ت   در   پلاسما 
  ی بازده   مقدار   به   آنتن   ی بازده   باشد،   کمتر   پلاسما   فرکانس   ن ی انگ ی م 

نشان داده   . شود ی م   تر ک ي نزد   ی معمول   ی پور ی ش   آنتن  با  نتايج  اند که 
های پلاسمايی، علاوه بر امکان  کنترل مقدار فرکانس پلاسما در تیغه 

کنترل مقدار بهره تشعشعی، قابلیت هدايت جهت پرتو تشعشعی در  
 آنتن نیز وجود دارد. 

انتخاب بین خاموش و روشن کردن    در خصوص گیری  تصمیم 
ها منوط  های پلاسمايی يا کنترل مقدار فرکانس پلاسما در تیغه تیغه 

تمام   در  است.  آن  کنترلی  امکانات  و  آنتن  ساختار  تحقق  نحوه  به 
شبیه  و  بالا  توجه  می   شده انجام های  سازی موارد  نکته  اين  به  توان 

با بازده    باً ي تقر   GHz  10داشت که میزان بازدهی در فرکانس کاری  
آنتن تغذيه برابر است به اين معنی که پلاسما بازدهی آنتن تغذيه را  

 .  تغییر نداده است 

 

 )الف(                                  )ب( 

الکتريکی    - 20شکل   میدان  تشعشعی  الگوی  تیغهبعدسههدايت  با  شیپوری  آنتن  های  ی 

شماره  يیپلاسما ی ها غهیتپلاسمايی عمود بر روزنه آنتن در دو حالت: الف( فرکانس پلاسما در 
است. ب( فرکانس    GHz7برابر   5و  3های پلاسمايی شماره و در تیغه GHz 9برابر   7و  2

و   3های پلاسمايی شماره  و در تیغه  GHz  7برابر   7و    2شماره    يیپلاسما ی ها غهی تپلاسما در  
 .خاموش هستند هاغهیتاست و ساير  GHz9برابر   5

Fig. 20. Steering of the radiated E-field of the horn antenna 

using perpendicular plasma slabs in two following modes: (a) 

plasma frequency in the slabs 2 and 7 is 9 GHz, and in the 

slabs 3 and 5 is 7 GHz, (b) plasma frequency in the slabs 2 and 

7 is 7 GHz, and in the slabs 3 and 5 is 9 GHz. 

 های عملیاتی تحلیل طرح پیشنهادی و چالش

بررسی  آنتن  پیرو  پیشنهادی  طرح  درخصوص  شده  انجام  های 
و   پلاسما  فناوری  بر  مبتنی  بازپیکربندی  قابلیت  دارای  شیپوری 

مطالعات پارامتری انجام شده در زمینه عوامل مؤثر بر هدايت پرتو و  
تشعشعی اين آنتن در فصل چهارم، در اين فصل،  کنترل مشخصات  

تفاوت  پیرامون  مختصری  آنتن مقايسه  ساير  با  طرح  اين  های  های 
های خاص  پلاسمايی معرفی شده در مراجع صورت گرفته و ويژگی 

ادامه، چالش صورت برجسته معرفی می آن به  های  شوند. سپس، در 
اختصار   به  فضايی  و  راداری  کاربردهای  برای  طرح  شدن  عملیاتی 

 بررسی خواهند شد.  
آنتن  اول، عمده  در فصل  بیان شده  مقدمات  به  های  باتوجه 

دارای قابلیت هدايت پرتو مبتنی بر فناوری پلاسما که تاکنون مورد  

گرفته  قرار  هدايت  پژوهش  برای  پلاسما  رسانايی  خاصیت  از  اند، 

ها  [ و محدوده هدايت پرتو در آن 22–   52اند ] پرتو استفاده نموده 

 [ بوده  افقی(  ) صفحه  آنتن  پیرامونی  در صفحه  تنها  و  22،12يا   ]

زاويه 25]  بازه  يا  برای  [،  را  ارتفاع  صفحه  در  محدودی  نسبتاً  ای 

هايی در  [. اخیراً پژوهش 24دهند ] هدايت پرتو تشعشعی پوشش می 

دی  خاصیت  از  استفاده  آنتن  زمینه  ساختار  در  پلاسما  الکتريک 

[ مدعی هدايت  26]   عة [. اما، تنها مطال 27،26]   و   [ 17اند ] منتشر شده 

الکتريک پلاسما  ای دی پرتو آنتن به واسطه استفاده از لنز استوانه 

در ساختار آنتن است و هدايت جهت پرتو تشعشعی در آن تنها در  

های  توان نوآوری شود. با اين توضیحات، می صفحه افقی حاصل می 

بندی  صورت زير خلاصه اصلی طرح پیشنهادی در اين پژوهش را به 

 نمود: 

ارائه طرحی نوين از آنتن شیپوری که به دلیل گسترش پلاسمايی  (1

در بخش انتهايی روزنه آنتن قابلیت هدايت پرتو و کنترل بهره پیدا 

 کند؛می

از خاصیت دی (2 قابلیت هدايت استفاده  ايجاد  الکتريک پلاسما در 

 ؛پرتو در صفحه ارتفاع

در صفحه ارتفاع نسبت    درجه  ±12افزايش گستره هدايت پرتو تا   (3

 [ برای آنتن هلیکال. 23طرح ارائه شده در ]به 

  مقدار   کنترل   و   پرتو   ت ي هدا   ت بدون شک، برخورداری از قابلی 

های  ستم ی س   نه ي هز   کاهش ی  برا   ارزشمند   ار ی بس ی  ژگ ي و   دو   آنتن   بهره 

ای  ی ماهواره ها ستم ی در سی ک ي الکتر توان بهینه    مصرف   و ی  مخابرات 

های منحصر به فرد، اثبات  علیرغم قابلیت   شود. و راداری محسوب می 

آزمايشگاهی انجام شده و    صورت به فناوری اغلب ادوات پلاسمايی  

استفاده از آنها در کاربردهای واقعی نیازمند تحقیقات بیشتر در زمینه  

محدوديت  پیاده رفع  سبک های  و  مکانیکی  استحکام  سازی  سازی، 

7 deg7 deg
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مندان اين  ه است. اين موضوع امروزه مورد توجه پژوهشگران و علاق 

 حوزه قرار دارد. 

 یریگجهینت

است    شده ارائه در اين مقاله، ساختار جديدی از آنتن شیپوری هرمی  

که در آن، با استفاده از گسترش ابعاد آنتن مبتنی بر فناوری پلاسما،  

قابلیت هدايت پرتو تشعشعی و کنترل مشخصات تشعشعی برای آنتن  

می  ساختار،  فراهم  اين  در  تیغه   دودسته شود.  در  از  پلاسمايی  های 

  ؛ دسته اول چهار تیغه پلاسمايی بر صفحه اند قرارگرفته امتداد آنتن  

شیپوری   آنتن  محور  امتداد  در  و  بوده  عمود  آنتن    گسترش روزنه 

و دسته دوم، چهار تیغه پلاسمايی هستند که با محور عمود    اند افته ي 

 سازند.  بر دهانه روزنه آنتن زاويه می 

ثابت در   با  داد که  اين ساختار نشان  از تحلیل  نتايج حاصل 

ها، خاموش و روشن شدن  نظر گرفتن فرکانس پلاسما و ابعاد تیغه 

می تیغه  پلاسمايی  کنترل مقدار  های  قابلیت  ايجاد  بر  تواند علاوه 

بهره تشعشعی، پرتو تشعشعی آنتن را نیز به جهات مختلف هدايت  

های  های پلاسمايی و نیز زاويه تیغه کند. در اين حالت، طول تیغه 

مورب نقش مهمی در میزان زاويه هدايت پرتو و مقدار بهره آنتن  

بررسی  بهینه دارند.  مقدار  که  دادند  نشان  مقادير  ها  اين  برای  ای 

تواند منجر  اين مقادير نمی   ازحد ش ی ب وجود دارد و افزايش يا کاهش  

 تر شود. به نتايج مطلوب 

های در ادامه اين پژوهش، اثرات کنترل فرکانس پلاسما در تیغه

ثابت   با  نظرپلاسمايی،  تیغه   در  تعداد  و  زاويه  ابعاد،  های گرفتن 

برخورداری از امکان کنترل مقدار    در صورتنشان دادند که    شدهکيتحر

های پلاسمايی حول ها، با تعداد کمتری از تیغهفرکانس پلاسما در تیغه

های  توان هدايت پرتو تشعشعی آنتن را محقق نمود. وجود تیغهآنتن می

ی بر تطبیق امپدانس و بازدهی  توجه قابلالکتريک پلاسمايی تأثیر  دی

ها، آنتن تبديل به يک آنتن  خاموش کردن آن  در صورتآنتن ندارند و  

 شود.  شیپوری هرمی معمولی می

 عبارت  مقاله   ن ي ا   در ی  شنهاد یپ   آنتن ی  ها ی ژگ ي و طور خلاصه،  به 
 از:   است 

  dBتا    آنتن ی  تشعشع   بهره   مقدار   کنترل   و ی  کربند ی پ   باز   ت ی قابل (  الف 

5 /6  ، 

ی  فضا   در   درجه   ±12  محدوده   تا   آنتن ی  تشعشع   پرتو   جهت   ت ي هدا (  ب 

 .دهیچیپ  ی ک ی الکترون   ا ی ي ک ی مکان   ادوات   از   استفاده   بدون ی  بعد سه 

 تعارض منافع

 نشده است.   انیب سندگانيتعارض منافع توسط نو چگونه یه

 مراجع

[1]  A. Bali, M. R. Alizadeh Pahlavani, and H. 

Fayazi,  "The design and fabrication of a plasma 

limiter to protect communication systems, " 

Journal of Applied Electromagnetics, vol. 10, 

no. 1, pp. 99-107, 2022,  (in Persian). 

[2] T. Anderson, Plasma Antennas, Artech house, 

2nd ed., 2021. 

[3] V. Kumar, "A review of plasma antennas," in 

National Conference on Higher Education: Ways 

Ahead, Delhi, India, 2014. 

[4] J. P. Rayner, A. P. Whichello, and A. D. 

Cheetham, "Physical characteristics of plasma 

antennas, " IEEE Transactions on Plasma 

Science, vol. 32, no. 1, pp. 269–281, 2004, 

https://doi.org/10.1109/TPS.2004.826019. 

[5] F. Sadeghikia, M. Talafi Noghani, and M. R. 

Simard,  "Experimental study on the surface 

wave driven plasma antenna, " AEU-

International Journal of Electronics and 
Communications, vol. 70, no. 5, pp. 652–656, 

2016, https://doi.org/10.1016/j.aeue.2016.01.024. 

[6] M. R. Dorbin, J. Rashed Mohassel, F. 

Sadeghikia, and H. Ja’afar,  "Analytical 

estimation of the efficiency of surface-wave-

excited plasma monopole antennas, " IEEE 

Transactions on Antennas and Propagation, 

vol. 70, no. 4, pp. 3040-3045, 2022, 

https://doi.org/10.1109/TAP.2021.3139967. 

[7] M. R. Dorbin, A. Karami Horestani, F. 

Sadeghikia, M. Talafi Noghani, and H. Ja’afar, 

 "Analytical study on the resonance frequency of 

tunable surface-wave-excited plasma antennas, " 

IEEE Transactions on Antennas and Propagation, 

vol. 70, no. 10, pp. 9073-9082, 2022, 

http://doi.org/10.1109/TAP.2022.3184510. 

[8] M. Talafi Noghani, A. Karami Horestani, F. 

Sadeghikia, and M. R. Dorbin, "Theoretical 

modeling of resonant wavelength in 3-layered 

plasma antennas," Waves in Random and Complex 
Media, vol.  31, no. 6, pp. 1587-1596, 2021, 

https://doi.org/10.1080/17455030.2019.1687959. 

[9] F. Sadeghikia, F. Hodjat Kashani, J. Rashed 

Mohassel, and J. Ghayoomeh Bozorgi, 

https://doi.org/10.1109/TPS.2004.826019
https://doi.org/10.1016/j.aeue.2016.01.024
https://doi.org/10.1109/TAP.2021.3139967
http://doi.org/10.1109/TAP.2022.3184510
https://doi.org/10.1080/17455030.2019.1687959


 

  

 

 

 43 / ...کالکتريی د های غهیبا استفاده از ت  ی پوریپرتو در آنتن ش تيو هدا  ی کربندیبازپ 
 علوم و فناوری فضايی                              

 3شمارة ، 17دورة ، 1403 سال 

"Characterization of a surface wave driven 

plasma monopole antenna," Journal of 

Electromagnetic Waves and Applications , 

vol. 26, no. 2-3, pp. 239-250, 2012, 

https://doi.org/10.1163/156939312800030857. 

[10] F. Sadeghikia, M. R. Doorbin, H. Ja’afar, A. 

Karami Horestani, and M. Talafi Noghani, "An 

overview on the implementation of surface wave 

driven plasma antennas," in IEEE Symposium on 

Wireless Technology & Applications (ISWTA), 

Shah Alam, Malaysia, 2021, pp. 53-57, 

https://doi.org/10.1109/ISWTA52208.2021.9587357. 

[11] F. Sadeghikia, F. Hodjat Kashani, J. Rashed 

Mohassel, and J. Ghayoomeh Bozorgi, "The effects 

of the tube characteristics on the performance of 

a plasma monopole antenna," Progress In 
Electromagnetics Research Symposium 

Proceedings, Moscow, Russia, 2012, p. 1209.  

[12] F. Sadeghikia, F. Hodjat Kashani, J. Rashed 

Mohassel, and J. Ghayoomeh Bozorgi, 

"Characteristics of plasma antennas under radial 

and axial density variations," Progress In 
Electromagnetics Research Symposium 

Proceedings, Moscow, Russia, 2012, pp. 1212–

1215. 

[13] F. Sadeghikia, A. Karami Horestani, M. Talafi 

Noghani, M. R. Dorbin, H. Mahdikia, and H. 

Ja’afar, "A study on the effect of the radius of a 

cylindrical plasma antenna on its radiation 

efficiency," International Journal of Engineering 

and Technology, vol. 7, pp. 204-206, 2018 . 

[14] F. Sadeghikia, M. Talafi Noghani, and M. R. 

Dorbin, "A study on the physical characteristics 

and development of plasma reflectors," Journal 
of Radar, vol. 9, no. 1, pp. 35-44, 2021, (in 

Persian). 

[15] F. Sadeghikia, M. R. Dorbin, A. Karami Horestani, 

M. Talafi Noghani, and H. Ja’afar,  "Tunable 

inverted-F antenna using plasma technologies," 

IEEE Antennas and Wireless Propagation Letters, 

vol. 18, no. 4, pp. 702–706, 2019, 

https://doi.org/10.1109/LAWP.2019.2901354. 

[16] F. Sadeghikia, M. R. Dorbin, A. Karami 

Horestani, M. Talafi Noghani, and H. Ja’afar, 

 "Multi-beam frequency tunable antenna based 

on plasma-nested helix, " in 13th European 
Conference on Antennas and Propagation 

(EuCAP), Krakow, Poland, 2019, pp. 1-3. 

[17] M. O. Arend, F. C. C. De Castro, C. Müller, and M. 

C. F. De Castro, "Toroidal plasma lens antenna," 

IEEE Antennas and Wireless Propagation 

Letters, vol. 16, pp. 1155–1158, 2016, 

https://doi.org/10.1109/LAWP.2016.2625800. 

[18] A. Karami Horestani, M. Talafi Noghani, F. 

Sadeghikia, M. R. Dorbin, M. Valipour, and F. 

Martín, "Reconfigurable and frequency 

tunable inverted F antenna based on plasma 

technology," in International Conference on 
Electromagnetics in Advanced Applications 

(ICEAA), Granada, Spain, 2019, pp. 1175-1177, 

https://doi.org/10.1109/ICEAA.2019.8879280. 

[19] F. Sadeghikiya, F. Hojat Kashani, J. Rashed 

Mohasel, and J. Ghiyome Bozorgi, "Space 

application of a linear array of plasma antenna," 

Journal of Space Science and Technology, vol. 5, 

no. 3, pp. 59-66, 2012, (in Persian). 

[20] F. Sadeghikia, "Plasma antenna technology in 

space missions," Journal of Space Science and 

Technology, vol. 10, no. 1, pp. 27-34, 2017, (in 

Persian). 

[21] M. T. Jusoh, O. Lafond, F. Colombel, and M. 

Himdi, "Performance and radiation patterns of a 

reconfigurable plasma corner-reflector antenna," 

IEEE Antennas and Wireless Propagation 
Letters, vol. 12, pp. 1137-1140, 2013, 

https://doi.org/10.1109/LAWP.2013.2281221. 

[22] M. T. Jusoh, O. Lafond, F. Colombel, and M. 

Himdi, "Performance of a reconfigurable reflector 

antenna with scanning capability using low-cost 

plasma elements," Microwave and Optical 
Technology Letters, vol. 55, no. 12, pp. 2869-2874, 

2013, https://doi.org/10.1002/mop.27958. 

[23] F. Sadeghikia, M. Valipour, M. Talafi Noghani, 

H. Ja’afar, and A. Karami Horestani, "3D beam 

steering end-fire helical antenna with 

beamwidth control using plasma reflectors," 

IEEE Transactions on Antennas and 

Propagation, vol. 69, no. 5, pp. 2507–2512, 2021, 

https://doi.org/10.1109/TAP.2020.3031473. 

[24] F. Sadeghikia, M. Valipour, A. Karami Horestani, 

M. Himdi, and T. Anderson, "Beam-steerable 

helical antenna using plasma reflectors," in 16th 
European Conference on Antennas and Propagation 

(EuCAP), Madrid, Spain, 2022, pp. 1-4, 
https://doi.org/10.23919/EuCAP53622.2022.9769604. 

[25] H. Ja’afar, M. T. B. Ali, A. N. B. Dagang, H. M. 

Zali, and N. A. Halili, "A reconfigurable 

monopole antenna with fluorescent tubes using 

plasma windowing concepts for 4.9-GHz 

application," IEEE Transactions on Plasma 

Science, vol. 43, no. 3, pp. 815-820, 2015, 

https://doi.org/10.1109/TPS.2015.2398878.  

https://doi.org/10.1163/156939312800030857
https://doi.org/10.1109/ISWTA52208.2021.9587357
https://doi.org/10.1109/LAWP.2019.2901354
https://doi.org/10.1109/LAWP.2016.2625800
https://doi.org/10.1109/ICEAA.2019.8879280
https://doi.org/10.1109/LAWP.2013.2281221
https://doi.org/10.1002/mop.27958
https://doi.org/10.1109/TAP.2020.3031473
https://doi.org/10.23919/EuCAP53622.2022.9769604
https://doi.org/10.1109/TPS.2015.2398878


   
 

 

 

 / 44 ی مدی و مُحَمِد ه یهرستانی کرم ی، علای کی افشان ، فاطمه صادقجعفر بذر 
 علوم و فناوری فضايی

  3 شمارة،  17، دورة 1403سال 

[26] T. Anderson, "Antenna beam focusing and 

steering with refraction through a plasma," in 

13th European Conference on Antennas and 
Propagation (EUCAP), Krakow, Poland, 

2019, pp. 1-5. 

[27] F. Sadeghikia, K. Zafari, M. R. Dorbin, M. Himdi, 

and A. Karami Horestani, "Reconfigurable biconcave 

lens antenna based on plasma technology," Scientific 
Report, vol. 13, 2023, Art. no. 9213, 

https://doi.org/10.1038/s41598-023-36332-9 .

https://doi.org/10.1038/s41598-023-36332-9


 

Journal of Space Science and Technology 

 

 
 
P-ISSN: 2008-4560 
E-ISSN: 2423-4516 

Vol. 17, No. 3, pp. 45-60, 2024 

https://doi.org/10.22034/jsst.2023.1451 
Journal Homepage: https://www.jsstpub.com 

 
Original Research Paper 

 

How to Cite this Article:  
S. Gharezi, and M.M. Doustdar, "Numerical investigation of flame holder effects on the performance of a turbofan combustion 
chamber used in a ramjet," Journal of Space Science and Technology, Vol. 17, No. 3, pp. 45-60, 2024, (in Persian), 
https://doi.org/10.22034/jsst.2023.1451. 

 

COPYRIGHTS 
© 2024 by the authors. Published by Aerospace Research Institute. This article is an open access article 
distributed under the terms and conditions of The Creative Commons Attribution 4.0 International (CC BY 4.0).  

 

                                       

Numerical Investigation of Flame Holder Effects on the Performance 

of a Turbofan Combustion Chamber Used in a Ramjet 

2*Mohammad Mehdi Doustdar and 1Sajjad Gharezi 

1 . Department of Mechanical Engineering, Faculty of Engineering, Imam Hossein University, Tehran,  Iran 

2. Department of Aerospace Engineering, Faculty of Engineering, Imam Hossein University, Tehran, Iran 

 

ARTICLE INFO  ABSTRACT 

Article History: 

Received 30 June 2023 

Revised 02 December 2023 

Accepted 05 December 2023 

Available Online 17 January 2024 
 

Keywords:  

Ramjet engine  

Combustion chamber 

Design 

Numerical analysis 

Flameholder 

 

 In recent years, many turbofan engines that lack flight certification 

have been repurposed for other applications, such as power generation 

or providing air mass flow. This article investigates the feasibility and 

characteristics of using a standard turbofan combustion chamber in a 

ramjet application. One can of the combustion chamber from the 

D30K engine, which is of a can-annular type, was selected as the basis 

for this study. A redesign process was undertaken to determine the 

geometry of the combustion chamber based on existing scientific and 

technical literature. The geometric ratios of the D30K engine were 

used for validation, demonstrating satisfactory adaptation. The Gas 

Turb software was employed to determine the flow entrance 

conditions for a combustion chamber applied in a ramjet engine. 

Subsequently, the Fluent software was used to perform simulations of 

combustion using a non-premixed liquid phase method. The results 

indicated that, in this configuration, the induced vortices were not 

strong enough to stabilize the flame, making the usage of a flame 

holder essential. Additionally, a parametric study was conducted to 

investigate the effects of the flame holder's size, number, position, 

and distance on parameters such as pressure loss, maximum 

temperature, Mach number, and flame stability. The results 

demonstrate that a multi-flame holder setup positively impacts 

performance, while more oversized flame holders are not 

recommended due to undesirable effects. 
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  م ت   ت  ب  ن برا ک نگهدا  د   م کرد محفظه احتراق اثر شع ه  بر س

 جت   ک  برد د  م ت  

 *2محمدمهدی دوستدار و 1سجاد قارزی

 ، تهران، ایرانالسلامدانشگاه جامع امام حسین علیه  دانشکده فنی و مهندسی، ،گروه مهندسی مکانیککارشناسی ارشد،  -1

 تهران، ایران السلام،دانشکده فنی و مهندسی، دانشگاه جامع امام حسین علیه  ، گروه مهندسی هوافضااستاد،  -2

 

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1402 تیر 9دریافت 
 1402 آذر   11بازنگری 
 1402  آذر 14پذیرش 

 1402  دی 27انتشار اولین 
 

 های كلیدی:  واژه 

 جت  موتور رم

 محفظه احتراق  

 طراحی  

 تحلیل عددی  

 نگهدار شعله
 

ها داده  مجوز پرواز به آن   ی من ی ا   ت ی خاطر رعا ه در داخل کشور وجود دارند که ب   ی توربوفن فراوان   ی امروزه موتورها  

  ا ی قدرت و    د ی تول   ی باد و امثال آن برا   ی ها تونل   ها، روگاه ی کاربردها از جمله در شناورها، ن   ر ی در سا   توانند ی اما م   شود ی نم 

موتور توربوفن با    ک ی کارگیری محفظه احتراق  پژوهش امکان به   ن ی . در ا رند ی هوا مورد استفاده قرار گ   ان ی جر   جاد ی ا 

احتراق    ی دارا  D30Kموتور  جت مطالعه شده است.  موتور رم   ک ی در    ی ساز ق ی و رق   ه ی ثانو   ی ها ان ی جر  محفظه 

  جاد ی ا  ی مد نظر قرار گرفته است. برا   ق یتحق  نی عنوان مبنا در اآن به   یهااز لوله   یکیاست که    یحلقو-یالوله

محفظه    ی باز طراح   ی ر ی به تعب   ا ی و    ی طراح   ند ی به فرآ   ا در ابتد   ق ی تحق   ن ی ا   ی وردها تا توسعه دس   ت ی و قابل   تر ع ی وس   انداز چشم 

پرداخته شده تا   ی و صنعت  ی علم  ات ی موجود در ادب  شنهادات ی و بر اساس دانش و پ  ه ی ثانو  ی ها ان ی با جر  ی ا احتراق لوله 

از نظر نسبت    ، ی سنج جهت صحت   ی باز طراح   ن ی ا   ج ی شود. نتا   خراج است   ی ساز ه ی شب   ی هندسه محفظه مورد نظر برا 

را    ی بخش ت ی رضا   ق ی شده که تطب   سه ی مقا   D30Kموتور    ی ا مربوط به محفظه لوله   ی ها اجزاء با نسبت   ی ابعاد هندس 

استفاده    GasTurbافزار  جت، از نرم محفظه در موتور رم   ن ی به ا   ی ورود   ان ی جر   ط ی شرا   ن یی تع   ی . برا دهند ی نشان م 

کار گرفته شده است.  به   ع ی فاز ما  خته ی آم ش ی رپ ی احتراق به روش غ   ی ساز ه ی شب   ی افزار فلوئنت برا شده است. سپس نرم 

  نر ی ل   ی که رو   ه ی ثانو   ان ی جر   ی موتور توربوفن با مجار   ک ی از محفظه احتراق    ی که وقت   دهند ی نشان م   ی ساز ه ی شب   ج ی نتا 

شعله   ی ماندگار  ی برا  ی شده از قدرت کاف  جاد ی ا  ی ها شود، گردابه ی جت استفاده م موتور رم  ط ی شرا   ی اند برا شده  ه ی تعب 

  ت ی ضرورت به مطالعه اثر ابعاد، تعداد، موقع   ن ی . پس از درک ا ابد ی ی نگهدار ضرورت م شعله   ی ر ی کارگ ه و ب   ستند ی برخوردار ن 

آن    انگر ی ب   ج ی پرداخته شد. نتا  ان ی و سرعت جر  ی خروج   نه ی ش ی ب  ی شعله، افت فشار، دما  ی نگهدار بر ماندگار شعله و فاصله 

 . گردد ی نم   ه ی بزرگ توص   ی نگهدار با ابعاد نسب عملکرد دارد اما شعله   ی رو   ی نگهدار اثر مطلوب است که استفاده از چند شعله 
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 و اختصارات   علائم

 حروف لاتین 

 𝐴 مساحت 

 𝐶𝐷 ضریب تخلیه 

,𝐷 قطر  𝑑 

 𝐻 رتفاع ا 

 𝐽 1نسبت شار تکانه 

 𝐾𝑜𝑝𝑡 مقطع لینر(   ة سازی مقطع محفظه )محاسب ضریب بهینه 

 𝐿 طول 

 𝑀 ماخ عدد  

 𝑚𝑠 نسبت دبی جرمی ورودی به دهانه محفظه به دبی جرمی کل 

 𝑚̇ دبی جرمی 

 𝑃 فشار کل 

 𝑃𝐹 ضریب الگو 

 𝑞 فشار پویا 

J)   286/ 9ثابت گاز، در مورد هوا برابر با   kgK⁄ ) 𝑅 

 𝑟 نسبت فشار سکون 

 𝑇 دما؛ نیروی پیشران 

 𝑌 شعاعی ذرات در امتداد مسیر جت   ة فاصل 

 حروف یونانی 

 𝛾 نسبت گرمای ویژه 

 Δ اختلاف 

 𝜆 ضریب افت فشار دیفیوزر 

 زیرنویس 

 2 خروجی دیفیوزر 

 3 احتراق ة  ورودی محفظ 

 4 احتراق   ة خروجی محفظ 

 𝑎 هوا؛ محیط 

 𝐶𝑜𝑙𝑙 کاری خنک 

 𝑐 محفظه احتراق 

 𝐷𝑍 سازی رقیق   ة ناحی 

 𝑑 دیفیوزر 

 ℎ سوراخ 

 𝑗 جت 

 𝐿 لینر 

 𝑃𝑍 اولیه   ة ناحی 

 
1. Momentum Flux Ratio 

 𝑃𝑟𝑒𝑓 مرجع 

 𝑆𝑍 ثانویه   ة ناحی 

 مقدمه

کند. ای است که انرژی ورودی را به انرژی جنبشی تبدیل می موتور وسیله 

یا انرژی   2این انرژی جنبشی معمولً به شکل انرژی جنبشی یک محور

. موتورهای احتراقی باتوجه به شرکت  [ 1]  باشد گازهای خروجی اگزوز می 

یا عدم شرکت سیال عامل در فرآیند احتراق در دو گروه موتورهای احتراق 

بندی هستند. موتورهای احتراق داخلی خود به  داخلی و خارجی قابل طبقه 

رفت  موتورهای  نظیر  زیرمجموعه  چندین  شامل  برگشتی،   و   تنهایی 

می  متحرک  قطعات  بدون  موتورهای  و  دوار  موتور  موتورهای  که  باشند 

 . [ 1]این موتورها قرار دارد    ة جت در زمر رم 

جت موتوری با ساختار ساده و کارایی مناسب است که اجزای  رم
متحرک نظیر کمپرسور و توربین را در خود ندارد؛ به همین دلیل طراحی 

موتورها شامل ملاحظات موتورهای توربوجت نشده و در امر طراحی  این  
های مادون تواند در سرعت جت می اگرچه رم اند.با الزامات کمتری مواجه 

های بالتر و در نتیجه  صوت کار کند اما افزایش فشار فزاینده در سرعت 
بهتر هوای ورودی، رم مناسب تراکم  پرواز مافوق صوت  برای  را    جت 

از رم می به ندرت  امروزه  به همین دلیل  های مادون صوت جتکند و 
جت سوخت  رم  ةطور کلی این موتورها به دو دست. به [2]  شوداستفاده می

 شوند. مایع و سوخت جامد تقسیم می 
ملاحظات طراحی در این    ةجت باعث شده تا عمد ساختار ساده رم

ترین جزء موتور است، معطوف شود؛  احتراق که مهم  ةموتور به محفظ 
عمل احتراق انجام    ةجایی که افزایش انرژی جنبشی جریان گاز به واسط 

 شود. می
فعالیت زمین های  تاکنون  در  احتراق    ةمتعددی  محفظه  طراحی 

شود. کنرادو ها پرداخته میانجام شده که در ادامه به معرفی برخی از آن 
اولیه، قوانین کلی طراحی  ضمن روش  [3]  و همکاران  شناسی طراحی 

احتراق توربین گاز را تدوین کرده و روند انجام این فرآیند را   ةمحفظ
داده بیاتشرح  محفظ  [4]  اند.  طراحی  فرآیند  بیان  موتور    ةبا  احتراق 

شبیه رم و  محفظهجت  در  مایع  سوخت  احتراق  مختلف، سازی  های 
بهینه را باتوجه به مقادیر افت فشار و نیروی پیشران تولیدی   ةمحفظ

احتراق حلقوی یک موتور    ةمحفظ  [ 5]  معرفی کرده است. مارک و سلوین
 صورتبه اند. محفظه طراحی شده  سازی کردهتوربوفن را طراحی و شبیه 

هندس و  شده  بررسی  نتایج    ة آیرودینامیکی  براساس  آمده   دستبه آن 
ضمن تشریح فرآیند    [6]  جماعت  سازی شده است. وثوقی و تابعبهینه

میکروتوربین، الگوریتم محاسباتی جهت طراحی محفظه    ة طراحی محفظ

2. Shaft 
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را تدوین، و در یک کد متلب  بر اساس روش طراحی تجربی  احتراق 
 اند.سازی کردهپیاده

انجام  به عمده تحقیقات  احتراق  شده در زمینه طراحی محفظه 
طور ها بهموتورهای توربوجت اختصاص داشته و تعداد کمی از پژوهش 

رم  موتور  به  پرداختهتخصصی  پژوهش  جت  این  در  قابل اند.   تی به 
و   هی ثانو   ی ها ان ی موتور توربوفن با جر   ک ی احتراق    ة محفظ  کارگیری به 
جت پرداخته شده است. در ابتدا بر اساس موتور رم   کی در    ، ی ساز ق ی رق 
لوله   کی و تجارب ارائه شده در مراجع و با مبنا قراردادن    شنهادات ی پ 

لوله  احتراق  محفظه  محفظه D30Kموتور    یحلقو -   یا از  هندسه   ،
. سپس به کمک دش   ی آن طراح   ه یثانو   ی ها انی جر   ی و مجار   حتراق ا 

محفظه در   نی ا   کارگیریبه  ی برا   ی ورود   طی شرا   GasTurbافزار  نرم 
رم   ک ی  تع موتور  همچن   نیی جت  نرم  ن ی شد.  برا از  فلوئنت   ی افزار 

 ع ی فاز ما   ختهی آم شی رپ یبه روش غ   یاحتراق   انی جر   یعدد   یساز ه ی شب 
نوع از   نی جت با ا شعله و عملکرد موتور رم   ی تا ماندگار  دی استفاده گرد 

 .رد ی قرار گ   ی اب ی احتراق مورد ارز   ی ها محفظه 

 طراحی محفظه احتراق 

دسته محفظه  قابل  مختلفی  وجوه  از  احتراق  مثلاً بندی های    اند؛ 
یک  نوع  دو  به  احتراق  فرآیند  سازماندهی  و  مرحله براساس  ای 

صوت  ای و نیز باتوجه به سرعت احتراق به دو نوع مافوق دومرحله 
های  . برخی از انواع رایج محفظه [ 7] شوند  صوت تقسیم می مادون   و 

لوله  محفظه  از  عبارتند  هوایی  موتورهای  در  استفاده  ای،  مورد 
باتوجه به بررسی کارایی محفظه  ای، انسدادی و غیره.  حلقوی، پله 

پژوهش پله  در  کاربرد  ای  و  ساده  ساختار  دلیل  به  و  پیشین  های 
سازی  منظور طراحی و شبیه ای، این محفظه به محفظه لوله   ة گستر 

 د. ش انتخاب  
و کاربرد  کارآمد، صرف   ةیک طراحی محفظ نوع طراحی  از  نظر 

بازدهی  نظیر:  معیارهایی  باشد؛  احتراقی  معیارهای  با  منطبق  باید  آن، 
احتراق بال در شرایط مختلف عملیاتی، احتراق کامل در تمامی شرایط  

مین حداقل افت فشار،  أهایی نظیر دود، تعملیاتی، حداقل انتشار آلودگی
بر همین اساس فرآیندهای مختلفی   [8]غیره  دمای خروجی یکنواخت و  

آن به  اشاره  ادامه ضمن  در  که  ذکر شده  مراجع  در  طراحی  ها،  جهت 
 شود. سازوکار طراحی محفظه بیان می 

روش رماز جمله  موتور  طراحی محفظه  مرجع  های  در   [ 4]جت 
نیروی   ابتدا متغیرهای ورودی شامل  این روش  است. در  تشریح شده 

  ة پیشران، ماخ پروازی و دبی جرمی هوای ورودی جهت یافتن هندس
فرض انبساط آرمانی درون شیپوره،    شوند. سپس بامحفظه مقداردهی می 

روابط    ةهندس کمک  به  دریا  سطح  محیطی  شرایط  برای  محفظه 

به میآیزنتروپیک  کوچکدست  نازل  قطرخروجی  اگر  حال  یا  آید.  تر 
دست آمده جهت مساوی قطر محفظه احتراق شود، عملکرد هندسه به 
می  بررسی  دریا  سطح  از  بالتر  ارتفاعات  در  قطر  بررسی  اگر  و  شود 

بزرگ محفظه  قطر  از  شیپوره  آرمانی  خروجی  انبساط  فرض  شود،  تر 
مجدداً جلوبرنده  نیروی  باید  و  نبوده  هندسه    درست  و  شده  محاسبه 

مقطع محفظه    ةمنظور محاسبنهایی ارائه شده به   ة. رابط[4]تصحیح شود  
 صورت زیر است: به 

(1 ) 
𝐴2 =

𝑚̇𝑎𝑅𝑇2

𝑟𝑑𝑃0𝑎

(1+
𝛾−1

2
𝑀𝑎

2)
𝛾

𝛾−1⁄
𝑀2√𝛾𝑅𝑇𝑎 (

1+
𝛾−1

2
𝑀𝑎

2

1+
𝛾−1

2
𝑀2

2)

 

 𝑇2دبی جرمی هوای ورودی،    𝑚̇𝑎سطح مقطع محفظه،   𝐴2که در آن  
فشار   𝑃0𝑎نسبت گرمای ویژه،    𝛾عدد ماخ،    𝑀𝑎دمای ورودی محفظه،  

 . باشدنسبت فشار سکون دیفیوزر می 𝑟𝑑هوای ورودی و 
ثیر آن در أ افت فشار و ت   ة به دلیل اهمیت مسئل   ]9[لفبور و بلال  
 ة سطح مقطع مرجعِ محفظ  ة( را برای محاسب 2)   ة فرآیند احتراق، رابط
منظور تسهیل تجزیه و تحلیل اند. مقـادیر مرجع به احتراق پیشنهاد داده 

های آیرودینامیکی طراحی   ة های جریان احتراقی و امکان مقایس ویژگی 
 .[ 9] اند  احتراق تعریف شده  ة مختلف محفظ

 (2) 𝐴𝑟𝑒𝑓 = [
𝑅

2
 (

𝑚̇3𝑇3
0.5

𝑃3

)

2
Δ𝑃3−4

𝑞𝑟𝑒𝑓

 (
Δ𝑃3−4

𝑃3

)
−1

 ]

0.5

 

𝐴𝑟𝑒𝑓    ،سطح مقطع مرجع𝑚̇3    ،دبی جرمی ورودی محفظه𝑇3    دمای

افت فشار محفظه و   Δ𝑃3−4فشار ورودی محفظه،  𝑃3ورودی محفظه، 

𝑞𝑟𝑒𝑓 باشدفشار پویای مرجع می. 

 ( ارائه شده است. 1مقادیر افت فشار براساس نوع محفظه در جدول ) 

 .[9] های احتراق؛ ارائه شده توسط مرجعافت فشار در محفظه  -1جدول 

Table 1. Pressure loss for various types of combustion chamber [9]. 

Type of 

chamber 
𝚫𝑷𝟑−𝟒

𝑷𝟑
 

𝚫𝑷𝟑−𝟒

𝒒𝒓𝒆𝒇
 𝒎̇𝟑𝑻𝟑

𝟎.𝟓

𝑨𝒓𝒆𝒇𝑷𝟑
 

Tubular 0.07 37 0.0036 

Tubular - 

Annular 
0.06 28 0.0039 

Annular 0.06 20 0.0046 

قرابت  [3]در مرجع   پیشنهاد شده که  افت فشار  برای  مقادیر دیگری 
 دهد.این مقادیر را نشان می  2زیادی به اعداد فوق دارد. جدول 
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 .[3]های احتراق؛ ارائه شده توسط مرجع افت فشار در محفظه  -2جدول 

Table 2. Pressure loss for various types of combustion chamber 

[3]. 

Type of 

chamber 
Δ𝑃3−4

𝑃3

 
Δ𝑃3−4

𝑞𝑟𝑒𝑓

 
𝑚̇3𝑇3

0.5

𝐴𝑟𝑒𝑓𝑃3

 

Tubular 0.053 40 0.003 

Tubular - Annular 0.054 30 0.0035 

Annular 0.06 20 0.0045 

می  انجام  لینر  درون  احتراق  فرآیند  که  جهت  آن  محاسباز   ة شود، 
 حتوان با افزودن ضریبی به سط . مید آن اهمیت بیشتری دار   ة هندس 

مقطع مرجع، مساحت مقطع لینر و سپس قطر آن را محاسبه کرد. 
 شود:( محاسبه می4( و ) 3این ضریب به کمک معادلت ) 

 (3 ) 𝑘𝑜𝑝𝑡 = 1 − [ 
(1 − 𝑚𝑠)2 − 𝜆

∆𝑃2−3 𝑞𝑟𝑒𝑓 − 𝜆𝑟2⁄
 ] 

 (4 ) 𝐴𝐿 = 𝑘𝑜𝑝𝑡𝐴𝑟𝑒𝑓 

سطح مقطع    𝐴𝐿سازی مقطع محفظه و  ضریب بهینه  𝑘𝑜𝑝𝑡که در آن  
 باشد. لینر می

طراحی محفظه، اعداد گوناگونی    ة های انجام شده دربار در پژوهش

سطح مقطع لینر ارائه شده است. مثلا مرجع    ة برای محاسب   0/ 8-0/ 6بین  

مرجع  0/ 7مقدار    [ 3]  مرجع    0/ 66مقدار    [ 5] ،  را   0/ 8مقدار    [ 10] و 

با  بدین  است.  داده  پیشنهاد  آن    دست به منظور  قطر  لینر،  مقطع  آمدن 

 آید:می   دست به زیر    صورت به 

(5 ) 𝐷𝐿 =  (
4𝐴𝐿

𝜋⁄ )
0.5

 
𝐷𝐿 باشدقطر لینر می . 

قطر لینر، نوبت به تعیین طول نواحی احتراقی    ة بعد از محاسب 

اولیه اعداد متفاوتی در مراجع ذکر شده    ة رسد. در مورد طول ناحی می 

3مقدار    [ 11,  5]   است )مثلا مراجع 

4
𝐷𝐿   2مقدار    [ 12]   و پژوهش

3
𝐷𝐿  

 . [ 6]   توان گفت ها می بندی آن اند( که با جمع را پیشنهاد کرده 

(6 ) 2

3
𝐷𝐿 ≤ 𝐿𝑃𝑍 ≤

3

4
𝐷𝐿 

𝐿𝑃𝑍  طول ناحیه اولیه است . 
نواحی  طراحی ناحیه ثانویه در اولویت پایین به سایر  تری نسبت 

( محاسبه کرد  7ی )توان طول این ناحیه را به کمک رابطهقرار دارد. می
 . [ 5، 6و 12-10]

 
1. Pattern Factor 

(7 ) 𝐿𝑆𝑍 =  
1

2
𝐷𝐿 

𝐿𝑆𝑍 باشد. ی ثانویه می طول ناحیه 
سازی از دو طریق ممکن شده است.  رقیق   ة تعیین طول ناحی 

برابر قطر لینر    1/ 5توان گفت که طول این ناحیه  طور کلی می به 

 . [ 6] است  

 (8 ) 𝐿𝐷𝑍 = 1.5 𝐷𝐿 

 باشد. سازی میی رقیقطول ناحیه 𝐿𝐷𝑍که در آن  
 . [6]داریم    1همچنین با تعریف متغیری به نام ضریب یا عامل الگو 

(9 ) 𝑃𝐹 =
𝑇𝑚𝑎𝑥 − 𝑇4

𝑇4 − 𝑇3

 

سازی بدین صورت نیز قابل  ی رقیق به کمک متغیر فوق، طول ناحیه 

 محاسبه است: 

 (10 ) 𝐿𝐷𝑍 = 𝐷𝐿(3.83 − 11.83𝑃𝐹 + 13.4𝑃𝐹2) 

در برخی مراجع محاسبه شده و در    2ی گردش مجدد طول ناحیه
طول این ناحیه در    ةبرخی دیگر درنظر گرفته نشده است. نحوه محاسب

رابطه    [3]  مرجع این  از ذکر  تخلیص متن  برای  و  بوده  قابل مشاهده 
 خودداری شده است. 

سازی دو روش  های هوای ثانویه و رقیق قطر سوراخ  ة برای محاسب

و وثوقی و تابع    [13]  در مراجع یافت شده که توسط متینگلی و همکاران

 توسعه یافته است.   [ 6]  جماعت

حداکثر نفوذ جت درون محفظه، قطر مجرای    ةاز طریق محاسب

این  ة  ( قابل محاسبه است. نحوه محاسب11هوای ثانویه از طریق رابطه )

 شرح داده شده است.  [13]رابطه به تفصیل در مرجع 

 (11 ) 𝑑𝑗 =
1

4
𝐻𝐿(

𝑌𝑚𝑎𝑥

𝑑𝑗

)−1 

 (12 ) 
𝑌𝑚𝑎𝑥

𝑑𝑗

= 1.5 𝐽0.5 sin 𝜃 = 1.15√
𝑞𝑗

𝑞𝐿

(1 −
𝑞𝐴

𝑞𝑗

) 

𝑑𝑗    ،قطر جت ورودی𝐻𝐿    ،ارتفاع محفظه𝑌𝑚𝑎𝑥    حداکثر نفوذ جت
 باشد. نسبت شار تکانه می 𝐽و 

 سازی داریم:های رقیقمشابه در مورد سوراخ طوربه 

(13 ) 𝑑𝑗 ⋍
1

3
𝐻𝐿(

𝑌𝑚𝑎𝑥

𝑑𝑗

)−1 

های توان قطر سوراخهمچنین با استفاده از روش سعی و خطا می

  یهر سر  ی براسازی را تخمین زد. بر همین اساس  هوای ثانویه و رقیق

2. Recirculation 
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 کیگرفتن  با درنظر   یسازق یرق  ةیو ناح  ه یثانو  ة یناح  قیتزر  یهاسوراخ 

 .شودی ها محاسبه ممقدار مساحت سوراخ  ضریب پسا، ی برا ه یحدس اول

 (14 ) 𝐴ℎ
2 =

143.5𝑚̇ℎ
2𝑇3

𝑃3
2𝐶𝑑

2 (
𝑃3

𝛥𝑃𝐿

) 

𝐴ℎ  ها،  مجموع مساحت سوراخ𝑚̇ℎ    دبی جرمی سوراخ و𝐶𝑑    ضریب پسا
 باشد. می

محاسبه   ضریب پسا مقدار  (  19) تا    (15) سپس با استفاده از روابط  

 کسانیبه مقدار    دن ی چرخه تا رس   ن ی . ا شود یم   سه ی مقا   ه ی و با حدس اول 

 ت ی صورت جداگانه اجرا خواهد شد. در نها به   ه ی هر ناح  ی ، برا ضریب پسا 

 هی ها در هر ناح ها و مساحت کل، تعداد سوراخ با توجه به قطر سوراخ 

 .[ 6]  د مشخص خواهد ش 

𝐾 = 1 + 
 

 (15 ) 0.64{2𝐵2 + [4𝐵4 + 1.56𝐵2(4𝛽 − 𝛽2)]0.5} 

 (16 ) 𝐶𝑑 = 1.25(𝐾 − 1){[4𝐾2 − 𝐾(2 − 𝛽)2]0.5}−1 

 (17 ) 𝛽 =
𝑚̇ℎ

𝑚̇𝑎𝑛

 

 (18 ) 𝛼 =
𝐴ℎ

𝐴𝑎𝑛

 

 (19 ) 𝐵 =
𝛽

𝛼
 

 ( ارائه شده است. 1نمودار گردشی طراحی محفظه احتراق در شکل ) 
های پیشین  های پژوهش توزیع هوای ورودی از داده   ة برای محاسب 

  ة استفاده شده است. علت این امر تقریبی بودن روابط موجود جهت محاسب 

توزیع هوا و دشواری یافتن مقادیر متغیرهای ورودی جهت استفاده در این  

باشد. به همین منظور مراجع مختلفی مورد بررسی قرار گرفت که  روابط می 

 ( قابل مشاهده است. 3ها در جدول ) برخی از آن 

 .های مختلفبندی هوای ورودی در پژوهشمقایسه تقسیم -3جدول 

Table 3. Inlet flow division suggested by some references. 

Mass flow 

rate   
                            

Reference 
𝒎̇𝑷𝒁 𝒎̇𝑺𝒁 𝒎̇𝑫𝒁 𝒎̇𝑪𝒐𝒍𝒍 

[5] 40 10 10 40 

[6] 40 20 50 - 

[10] 48.05 20.6 15.35 16 

[13] 47.3 20.3 16.9 15.5 

[14] 31.67 15.83 53.63 14.71 

 
 .نمودار گردشی طراحی محفظه مورد استفاده در این پژوهش -1شکل 

Fig. 1. The flowchart of chamber designing. 
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 محاسبه شرایط ورودی 

که دارای محیطی ساده   1ترب گس افزار  تعیین شرایط ورودی به کمک نرم 
نرم  این  است.  گرفته  انجام  است،  قبول  قابل  نتایجی  دریافت  و  با  افزار 

داده ورودی،  کلیدی  زمینهاطلاعات  در  مفیدی  طراحی محفظه های  ی 
دهد؛ به همین علت در این پژوهش جت در اختیار قرار می احتراق موتور رم 

 افزار برای تعیین مشخصات ورودی استفاده شده است.از این نرم 
ورودیگس دریافت  ترب  محاسبات  انجام  جهت  مختلفی  های 

به  می ورودی  ماخ  پروازی،  ماخ  بررسی  متغیرها  این  میان  از  که  کند 
محفظه و دمای خروجی محفظه از اهمیت بیشتری برخوردار است. ماخ  

جت نسبت به توربوجت مزیت پیدا کرده  پروازی که استفاده از موتور رم
ماخ است؛    5/2-3شود بین  و فرآیند احتراق با بازدهی مناسبی انجام می

 سازی انتخاب شده است. برای شروع مدل 5/2به همین دلیل ماخ 
میزان ماخ ورودی به محفظه متغیر مهمی است که مقدار مناسب 

در تغییر است. انتخاب این بازه برای سرعت جریان    14/0  -  2/0آن بین  
باعث بزرگ شدن    14/0ورودی به این دلیل است که مقادیر کمتر از  

از   بیشتر  مقادیر  در  و  شده  پرنده  پسای  افزایش  و  سرعت    2/0دهانه 
شود. در  ای بالست که پایداری شعله دچار مشکل میجریان به اندازه
پژوهش بین  عمده  اعدادی  جریان  به   15/0الی    14/0ها  ماخ  عنوان 

 شود. ورودی درنظر گرفته می
ای ( برای محفظه 4های جدول )نهایتا به روش آزمون و خطا، داده 

با سرعت  میلی   230به قطر   و    0/ 14متر که جریانی  وارد آن شده  ماخ 
شود.  کند، حاصل می کیلونیوتون تولید می  13نیروی پیشرانی به میزان  

شود تا نیرو پیشران از میزانی که معین شده کمی بیشتر درنظر گرفته می 
 تاثیر خطای احتمالی در محاسبات یا ساخت قطعات نیز درنظر گرفته شود.

 .جهت طراحی محفظه تربگسآمده از  دستبههای داده -4جدول 

Table 4. Data obtained by Gas Turb to design chamber. 

Variable Value 

Inlet correlated flow kg/s 2.3 

Outlet temperature of the chamber K 1880 

Inlet mach number of the chamber 0.14 

Inlet mass flow rate of the chamber kg/s 19.937 

Inlet temperature of the chamber K 640.51 

Inlet pressure of the chamber kPa 1270.241 

Net thrust force kN 13.09 

Diameter of the chamber mm 230 

 
1. GasTurb 

کیلونیوتون برای نیروی جلوبرنده از آن    13/ 09علت انتخاب میزان  
انجام شده و  های  جهت است که این مقدار نیرو بر اساس پژوهش 

جت معمولی کافی  طور تقریبی، برای تامین پیشرانش یک موتور رم به 
ها انجام  باشد. انتخاب قطر محفظه نیز بر مبنای همین پژوهش می 

 شده است. 

 تعیین هندسه محفظه 

امکان  محفظه  به  ورودی  فشار  و  دما  جرمی،  دبی  شدن  بامشخص 

باشد. بر ( فراهم می1محاسبه ابعاد و هندسه محفظه براساس شکل ) 

زبان   به  نوشتن کدی  با  اساس  فرآیند طراحی محفظه ++Cهمین   ،

( نوشته شده است. 1انجام گرفته که این کد براساس مقادیر جدول ) 

نکته قابل توجه در این قسمت اختلاف قطر محاسبه شده توسط کد و 

توسط   شده  محاسبه  قطر می   ترب گس قطر  که  صورت  بدین  باشد؛ 

ترب درصد با میزانی که توسط گس  26و حداکثر    20محفظه حداقل  

آل پیشنهاد شده فاصله دارد. بخشی از این اختلاف عنوان قطر ایده به 

فظه درنظر از تفاوت ساختار محفظه مورد مطالعه در این پژوهش و مح

توسط نشأت می   ترب گس گرفته شده در   پیشنهاد شده  مقادیر  گیرد. 

نحوی که در ترب دارد؛ به های گس ( اختلاف بیشتری با داده 2جدول ) 

به   این اختلاف  رسد. محاسبات صورت درصد می   27کمترین حالت 

شده ترین قطر به مقدار محاسبهگرفته در این پژوهش برمبنای نزدیک 

های ترب انجام شده است. کد نوشته شده به کمک داده توسط گس 

 اعتبارسنجی و تایید شده است.  [6]   مرجع 

( و همکاران1اعداد جدول  دیـاز  توسط  و  صحت [14]  (  سنجی 

هندسه    ةمناسبی جهت محاسبنشان داده شده که این مقادیر از دقت  

برخوردار است؛ با این وجود سرعت جریان ورودی در این روش همچنان 

بوده و به دلیل عدم اختلاط موثر سوخت و هوا، آلیندگی موتور    بال 

شود با افزایش سطح مقطع مرجع  یابد. بنابراین پیشنهاد می افزایش می

 .فرآیند احتراق پایدار شود

سازی نیز به کمک های هوای ثانویه و رقیقتعیین ابعاد سوراخ 
کد محاسباتی انجام گرفته است. این کد براساس روند آزمون و خطای 
ذکر شده در بخش سوم، عمل کرده و فرآیند محاسبه را تا رسیدن به 

مقدار   مسئله  این  در  که  مطلوب  ادامه می   0/ 0001همگرایی  باشد، 
 دهد.می 

بندی هوای ورودی براساس مقادیر مورد استفاده در سایر تقسیم 
) پژوهش  مقدار  3ها و جدول  اساس  بر همین  انجام شده است.   )60 

شود. هوا وارد حلقه می   ة اولیه شده و بقی   ة درصد هوای ورودی وارد ناحی
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ادامه   به   20در  مابقی  و  ثانویه  هوای  عنوان  به  هوای کل  از  درصد 
برپایه عنوان هوای رقیق و هندسه محفظه  سازی درنظر گرفته شده 

مقادیر محاسبه می ابعاد محفظه در این  تعیین  نتایج محاسبات  شود. 
 ( آورده شده است.5جدول ) 

رم موتور  ساختار  دلیل  دبی به  و  بال  سرعت  در  )احتراق  جت 
اولیه  ناحیه  به  ورودی  هوای  از  بیشتری  مقدار  بایستی  زیاد(  جرمی 

سازی تعیین ثانویه و رقیقاختصاص یافته و سهم کمتری برای هوای 
سازی شرایط شود چراکه مقادیر زیاد دبی جرمی هوای ثانویه و رقیق 

جت نیاز کند؛ ضمن اینکه اساسا موتور رم انسداد جریان را فراهم می 
سازی بدون توجه هایی از شبیه کاری نداشته و نمونه چندانی به خنک 

 ( مشاهده شده است.[ 6] کاری در مراجع )مانند مرجع به هوای خنک 

 .هندسه محاسبه شده جهت طراحی محفظه به کمک کد محاسباتی  -5جدول 

Table 5. The designed geometry of the combustion chamber. 

Variable (m) Value 

Chamber diameter 0.2880 

Primary zone length 0.2168 

Secondary zone length 0.1445 

Dilution zone length 0.4336 

Secondary air hole diameter 0.012 

Dilution air hole diameter 0.013 

دبی جرمی تاثیر بسزایی در بازده احتراق و پایدری شعله داشته و  
نکته گس این  به  توجه  را ترب ضمن  احتراق  محفظه  قطر  حیاتی،  ی 
کوچکتر از قطر کند؛ به همین دلیل قرار دادن قطرهایی  بینی میپیش
شود.  بینی شده، سبب ناپایداری احتراق و حتی عدم تشکیل آن میپیش

با مقدار محاسبه شده   برابر  رو قطر ورودی و خروجی محفظه  این  از 
تامین زمان    منظوربه متر( درنظر گرفته شده است. همچنین  میلی  230)

می  1سکونت  پیشنهاد  و  مناسب  بزرگتر  محفظه  ابتدای  طول  که  شود 
زاویه کم   با  از جدایش جریان  برای جلوگیری  انتهای محفظه  قسمت 

متر طول  میلی  100درنظر گرفته شود؛ به همین دلیل ابتدای محفظه با  
 . بیشتر طراحی شده است

 سازیاعتبارسنجی طراحی و شبیه

به به  هندسه  طراحی،  اعتبارسنجی  محفظه  منظور  هندسه  با  آمده  دست 
استفاده   D-30Kکه از موتور توربوفن    Ilyushin Il-76احتراق هواپیمای  

 
1. Residence Time 
2. Tupolev Tu-134 

کند، مقایسه شده است. موتور فوق علاوه بر این هواپیما در برخی  می 
برداری  نیز مورد بهره   4و میگ  3، سوخو 2از انواع هواپیماهای تـوپولف 

های مختلفی از آن توسط کشورهایی نظیر روسیه  قرار گرفته، گونه 
درگستره  و  یافته  توسعه  چین  پرنده و  از  وسیعی  و  ی  ترابری  از  ها، 

از   عوامل  این  که  است  شده  عملیاتی  جنگده،  تا  گرفته  مسافربری 
به  این محفظه  انتخاب  اعتبارسنجی می دلیل  از دیگر  منظور  باشد. 
توان به تولید توان قابل توجه، استفاده  علل انتخاب این محفظه می 

باسرعت  هواپیماهای  در  محفظه  این  از  از  بیش  نیز    3های  و  ماخ 
های سایر پژوهشگران فعال در این زمینه  مندی از ثمرات تلاش بهره 

 اشاره کرد. 
و محفظه طراحی شده  D-30Kاز آنجا که قطر محفظه احتراق 

های متفاوت است، نسبت قطر محفظه به طول آن، نسبت قطر سوراخ 
هوای ورودی به قطر محفظه، نسبت طول هر ناحیه به قطر محفظه 

 ( در جدول  غیره  بین 6و  مناسبی  تطابق  و  مقایسه شده  یکدیگر  با   )
احتراق   و محفظه طراحی شده حاصل شده   D-30Kمقادیر محفظه 

 0/ 03- 0/ 07ها بین  های محفظه ای که تفاوت بین نسبتاست به گونه 
 باشد.می 

 D-30K.مقایسه محفظه طراحی شده و محفظه موتور  -6جدول 

Table 6. A comparison between the designed chamber 

geometry and the D30K engine. 

Chamber 

diameter 

Diameter-

to-length 
ratio of 

the 

chamber 

Length-to-

diameter 
ratio of 

the 

primary 
zone to 

the 

chamber 

Length 

ratio of 
the 

secondary 

zone to 
the 

chamber 

length 

Dilution 

air hole 

diameter 
to 

chamber 

diameter 

ratio 

Dilution 

hole 
diameter 

to 

secondary 
hole 

diameter 

ratio 

Designed 0.3632 0.752 0.1822 0.0163 0.923 

Motor  
D-30K 

0.2883 0.749 0.1113 0.0177 0.952 

داده کمک  به  مسئله  حل  بهاعتبارسنجی  از  های  آمده  دست 
انجام شده و نتایج   [4]و پژوهش بیات    [15]پژوهش اینامورا و همکاران  

هیچ که  آنجا  از  است.  بوده  برخوردار  مناسبی  تطابق  از از  کدام 
به موضوع طرح شده در پژوهش حاضر  پژوهش های پیشین مستقیما 

رم  در  لوله  احتراق  محفظه  شعله)بررسی  اثر  و  آن(  جت  در  نگهدار 
نوآوری نپرداخته  از  موضوع  این  بررسی  و  محسوب  اند  پژوهش  این  های 

3. Sukhoi Su-47 

4. Mikoyan-Gurevich MiG-31 
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ها وجود نداشته و صرفا به  شود، امکان مقایسه موردی و دقیق بین داده می 
 ها بسنده شده است. ها و تطابق آن مقایسه ابعادی و منطقی بین داده 

 ایجاد هندسه 

نرم از  پژوهش  این  ماژول    Ansysافزار  در  جهت   Fluentو  آن 
نرمشبیه  این  مزایای  از  است.  شده  استفاده  ایجاد سازی  امکان  افزار 

شبکه  شبیههندسه،  نمودارها  بندی،  استخراج  و  تحلیل  انجام  سازی، 
 گیری و ارائه گزارش را تسهیل کرده است.باشد که فرآیند نتیجهمی

صرفه به  شبیه منظور  فرآیند  زمان،  و  هزینه  در  سازی جویی 
صورت دو بعدی و با شرط تقارن محوری انجام شده است. یکی از به 

این روش شبیهچالش  بررسی عملکرد سوراخ های  های هوای سازی، 
ها ها، آن باشد. برای تخمین عملکرد این سوراخ سازی میرقیق ثانویه و  

 روش   ن ی اگرچه ا اند.  صورت یک نوار دور محفظه تقریب زده شدهبه 
م  ی ساز مدل  محاسبات  دقت  ا   ی ول   کاهد ی از  از طراح  ن ی در   ی سطح 

قبول   پژوهش قابل  از  برخی  در  و  نظیر مرجعبوده  باموفقیت   [6]   ها 
بندی یافته شبکهصورت سازمان میدان حل به  تقریب زده شده است. 

شده و به دلیل تغییرات زیاد در سطح مقطع )ابتدا انبساط سپس رسیدن 
به سطح یکنواخت و در انتها انقباض( و مهم بودن اثرات دیواره، ساختار 

 شبکه در نزدیکی دیواره ریزتر در نظر گرفته شده است. 

 انتخاب سوخت  

 Jet-Aند:  ت های رایج مورد استفاده در موتورهای جت عبار برخی سوخت 

 (JP-8  ،)Jet-B  (JP-4  ،)JP-5    وJP-7 ها تفاوت جاکه این سوخت. از آن

توجه  ویژگی قابل  در  سفید ای  نفت  سوخت  ندارند،  احتراقی  که    1های 

های های جت داشته و یکی از سوخت هایی بسیار نزدیک به سوخت ویژگی 

فرض برگزیده شده به عنوان سوخت پیش شود،  رایج هوایی شناخته می 

های سوخت مایع امروزی از نفت  جت لزم به ذکر است که بیشتر رم است.  

های احتراقی این ویژگی  .[ 16] کنند  سفید به عنوان سوخت استفاده می 

 استخراج شده است.   [ 9،  17] سوخت از مراجع  

 سازی احتراق شبیه

شبیه  غیرپیش برای  احتراق  از    ة آمیخت سازی  بایستی  مایع  سوخت 

منظور مدل کردن جریان قطرات استفاده شود.  به   2روش فاز گسسته 

همچنین با فعال کردن اثرات متقابل فاز پیوسته، اتصال بین معادلت  

 . [ 18] شود  فاز پیوسته و گسسته نیز فراهم می 

 
1. Kerosine 

2. Discrete Phase Model (DPM) 

ابتدای  به  در  آن  سرعت  افزایش  و  ورودی  هوای  بالی  سرعت  دلیل 
باشد. در این حالت محفظه، پاشش در محل محور مختصات مناسب نمی
برده   پرقدرت  جریان  این  توسط  سوخت  در قطرات  احتراقی  و  شده 

گیرد؛ به همین دلیل پاشش از مرکز ورودی محفظه  محفظه صورت نمی
( خواهد  2صورت شکل )دما به  3نمایشود. در این حالت کرانانجام می

 بود. 

 
 .نگهدارنمای دمای پاشش از مرکز ورودی؛ بدون شعلهکران -2شکل 

Fig. 2. The contours of temperature when injection is from 

entrance center without flame holder. 

مشخص است که در این حالت ذرات سوخت به درستی نسوخته  
از آن ادامه خواهد داشت. ضمنا  انتهای محفظه  تا  ورود  جا که  و شعله 

وجود آمدن سرعت و به هوای ثانویه به محفظه باعث ایجاد نواحی کم
سرعت و  نگهدار برای ایجاد ناحیه کمگردابه نشده است، استفاده از شعله 

می  منظوربه ای  گردابه ضروری  سوخت  کامل  و  موثر  نماید. احتراق 
همچنین تغییرات سطح مقطع که باعث افزایش سرعت ورودی و رسیدن  

نگهدار  ماخ شده، نیاز به استفاده از شعله  21/0آن به اعدادی نزدیک به  
آمیخته را تشدید کرده است. به همین دلیل استفاده از احتراق غیرپیش

شود. دلیل این امر را باید نگهدار در این مسئله پیشنهاد نمیبدون شعله
رم موتور  ساختار  ورودیدر  با  موتوری  که  بالست  جت  سرعت  های 

کرد. سوخت پاشیده شده در محفظه به علت سرعت قابل توجه    جستجو
گلوگاهی شکل گرفته در قسمت ورودی، در محل   ةجریان ورودی و ناحی

دهد که پاشش مشتعل نشده و در انتهای محفظه، شعله را تشکیل می
 باشد. نگهدار میاین عامل از دیگر دلیل لزوم استفاده از شعله

های احتراق مورد استفاده نگهدار در محفظه انواع گوناگونی از شعله 
به قرار می  پژوهش  این  از منظور تسهیل فرآیند شبیه گیرد که در  سازی 

وی شعله  شعله بهره   4گاترنگهدار  این  است.  شده  دارای گیری  نگهدار 
ساخت پایین، سادگی و سبکی    ة های مثبتی نظیر افت فشار و هزین ویژگی 

نگهدار و محل قرارگیری آن در محفظه براساس  شعله   ة باشد. هندس می 
( هندسه جدید 3انجام گرفته است. شکل )   [ 13] روابط ارائه شده در مرجع  
دهد. پاشش در این محفظه در محل قبلی )وسط  طراحی شده را نشان می

 گیرد.دهانه ورودی محفظه( انجام می 

3. Contour 

4. V-Gutter 
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 .ساختار هندسه جدید طراحی شده به همراه شرایط مرزی -3شکل 

Fig. 3. The new designed structure and its boundary conditions. 
 

انجام شبیه  این  با  احتراق ذرات  سازی مشخص شد که  فرآیند  نیز  محفظه 
توان به مناسب  رساند. از علل موثر در این مشکل می سوخت را به انجام نمی 

ای،  رغم ایجاد نواحی گردابه به نبودن محل پاشش سوخت اشاره کرد چراکه  
ورود سوخت به این نواحی به شکل موثری انجام نگرفته و در نتیجه احتراقی  

تشکیل نشده است. به همین دلیل محل پاشش سوخت از مرکز دهانه ورودی  
نگهدار منتقل شد تا ضمن فراهم آوردن بهترین زمان سکونت،  به پشت شعله 

نماهای حاصل از این  اختلاط سوخت و هوا به شکلی موثر صورت پذیرد. کران 
 ( قابل مشاهده است: 5( و ) 4سازی در اشکال ) شبیه 

 
 .نگهداربه همراه شعله نمای دمای محفظهکران -4شکل 

Fig. 4. Temperature contours while using flame holder. 

 
 .نمای سرعت محوری محفظه به همراه شعله نگهدارکران -5شکل 

Fig. 5. The contours of axial velocity while using flame holder. 
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 بررسی استقلال از شبکه 
،  60620منظور بررسی استقلال فرآیند حل از شبکه، سه نوع شبکه با تعداد  به 

ها با یکدیگر مقایسه شده است.  سلول ایجاد و نتایج آن   225489و    123875
این صورت که مقدار سرعت محوریِ محاسبه شده در حل گرم توسط  به  
نگهدار  ی ورودی و از انتهای شعله افزار روی خطی فرضی از مرکز ناحیه نرم 

صورت نمودار ترسیم شده است. علت انتخاب این خط  تا انتهای محفظه، به 
های شکل  از آن جهت است که تغییرات ناشی از احتراق و همچنین گردابه 

سازی در  نگهدار مورد بررسی قرار گیرد. چنانچه شبیه گرفته در پشت شعله 
های شدید است  های ریز و درشت و گرادیان این نواحی که مناطقی با گردابه 

توان از صحت حل مسئله اطمینان حاصل کرد.  مستقل از شبکه باشد، می 
 باشد. دهنده این مسئله می ( نشان 6شکل ) 

 

 .های مختلفبندیبررسی سرعت محوری در شبکه -6شکل 

Fig. 6. Axial velocity in different networks. 

و   ثانویه  هوای  جریان  محفظه،  انتهای  به  شدن  نزدیک  با 
سازی با گازهای حاصل از احتراق بیشتر مخلوط شده و با وجود  رقیق

شیپوره در  حالت  بیشتر  ای  جریان  آشفتگی  و  سرعت  محفظه،  انتهای 
بالترِ   دقت  نمودارها  بین  شده  مشاهده  اختلاف  دلیل  شد.  خواهد 

باشد.  های ریزتر در بررسی تغییرات سرعت ناشی از این عوامل میشبکه 
ی مقایسه  توان گفت که حداکثر خطا در سه نوع شبکهدر مجموع می

باشد که خطایی قابل قبول بوده و بخشی از  درصد می 9تا   5شده، بین 
باشد. بنابراین به دلیل عدم  ناپذیر میآن به دلیل وقوع احتراق، اجتناب

شبکه   محاسبات،  سرعت  افزایش  و  توجه  قابل  خطای    60620وجود 
 سازی انتخاب شده است. سلولی برای شبیه 

 نگهدار بررسی اثر شعله

 نگهدار اثر اندازه شعله
اثر  به  بررسی  شعله اندازه منظور  از  ی  مختلف  نوع  چهار  نگهدار، 

وهل شعله  در  است.  شده  طراحی  محفظ   ة نگهدار  نوع  سه    ة اول 
متر  میلی   40و    30،  10  ة قاعد   ة نگهدارهایی با انداز احتراق با شعله 

نگهدار اولیه و نیز سه نوع محفظه با  س متفاوت از شعله أ ر   ة با زاوی 
انداز شعله  با  زاوی میلی   50و    40،  30  ة قاعد   ة نگهدارهایی  با    ة متر 

شعله  با  یکسان  شبیه راس  طراحی،  اولیه  مقایسه  نگهدار  و  سازی 
(  7باشد. شکل ) متر می میلی   20فرض پیش   ة قاعد   ة شده است. انداز 

سازی در  نگهدارها را نشان داده و نتایج حاصل از شبیه تفاوت شعله 
 است. ( قابل مشاهده  10( تا ) 8های ) شکل 

 
 .نگهدار طراحی شدهتفاوت دو نوع شعله -7شکل 

Fig. 7. The difference between two types of designed flame 

holder. 

 
 .نگهدارافت فشار در انواع مختلف شعله -8شکل 

Fig. 8. Pressure loss for different flame holder shapes. 

M 

 .نگهدارحداکثر دمای خروجی در انواع شعله -9شکل 

Fig. 9. Maximum temperature for different flame holder shapes. 
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 .نگهداردر انواع شعله ماخعدد   -10شکل 

Fig. 10. Mach number for different flame holder shapes. 

می  دستبههای  داده  ةمقایس نشان  پیشآمده  مطابق  که  ها، بینیدهد 
شود که این افت نگهدار سبب افزایش افت فشار میافزایش سطح شعله

چراکه خطوط جریان  نگهدار با زاویه متفاوت بیشتر است؛  فشار در شعله
کنند. میزان پاشش سوخت متناسب با  تغییرات شدیدتری را تحمل می

شعله مقطع  میافزایش  افزایش  در صورتینگهدار  ولی  پاشش یابد  که 
فرض انجام گیرد، افت فشار و عدد ماخ  نگهدار پیشسوخت مشابه شعله 

متر با زاویه  میلی  40  ةنگهدار با اندازیابد. این مسئله در شعله کاهش می
 یکسان مورد ارزیابی قرار گرفته است. 

شعله  در  فشار  افت  انداز میزان  با  تمامی میلی  40  ة نگهدار  در  متر 
  1/ 89ای که میزان آن بین  گونه ای دارد به ها افزایش قابل ملاحظه حالت 

 ةاست که افت فشار در محفظ کند. این در حالی درصد تغییر می   34/2تا  
نگهدار با زاویه یکسان درصد است. شایان ذکر است شعله   1/ 6تغییر یافته  

ثیر چندانی بر میزان افت فشار ندارد که علت آن ناشی از تغییر کمتر أ ت 
 باشد.فرض می ی خطوط جریان نسبت به حالت پیش زاویه 

رغم افت فشار به متفاوت    ةنگهدار با زاوی در محفظه دارای شعله

زیاد، کاهش محسوسی در دمای گازهای خروجی مشاهده شده که این  

ویژگی در موتورهایی مانند موتور توربوجت که پایین بودن دمای خروجی  

می واقع  مفید  است،  برخوردار  بالیی  اهمیت  با  از  همچنین  شود. 

نگهدار و فاصله گرفتن آن از ابتدای محفظه )که میزان  جایی شعله جابه

شود( مقدار  نگهدار از ورودی تعیین میآن به کمک فاصله راس شعله

 (. 8یابد )شکل افت فشار افزایش می

ی یکسان  نگهدار با زاویهتوان گفت استفاده از شعلهکلی می  طوربه 

متر به دلیل افزایش کمتر افت فشار نسبت به  میلی 30ی و اندازه قاعده

شعله پیشسایر  حالت  به  نسبت  ماخ  عدد  بهبود  نیز  و  فرض نگهدارها 

نگهدار بهینه بستگی به نظر طراح و  شود. البته انتخاب شعلهپیشنهاد می

ای به  متغیرهای مهم در امر طراحی دارد؛ مثلا ممکن است در مسئله

پوشی شده و  دلیل اهمیت پایین بودن دمای خروجی از سایر موارد چشم

شعله میصرفا  فراهم  را  دما  کمترین  که  شودنگهداری  انتخاب    . کند، 

های محفظه مانند افت  نهایتا باتوجه به مطلوبیت بهبود هرکدام از ویژگی

نگهدارهای مختلفی در  توان از شعلهبیشینه دما و یا عدد ماخ می  فشار،

توصیه می اما  استفاده کرد  از شعلهاین محفظه  با  شود که  نگهدارهای 

 د. شواندازه بزرگ استفاده ن

 نگهدارجایی شعلهاثر جابه

نگهدار بر روی افت فشار، دمای خروجی  جایی شعلهبعدی اثر جابهدر گام  

نگهدار  و عدد ماخ مورد بررسی قرار گرفته است. بدین صورت که شعله 

متر به جلو برده شده و اثرات  میلی  60و    40،  20متر عقب و  میلی  25

های محفظه مورد بررسی قرار گرفته است.  جایی روی ویژگیاین جابه

( نشان  3گونه که در شکل ))همان  أنگهدار اولیه از مبدفاصله راس شعله

شده(   میمیلی  50داده  شکلمتر  این    13تا    11های  باشد.  اثرات 

 دهد. جایی را نمایش میجابه

 
 .نگهدارهای مختلف شعلهمقایسه افت فشار در فاصله -11شکل 

Fig. 11. Pressure loss for various flame holder distances. 

 
 .نگهدارهای مختلف شعلهمقایسه حداکثر دمای خروجی در فاصله -12شکل 

Fig. 12. Maximum exit temperature for various flame holder 

distances. 
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 .نگهدارهای مختلف شعلهمقایسه عدد ماخ در فاصله -13شکل 

Fig. 13. Mach number for various flame holder distances. 

نگهدار به ورودی محفظه سبب افزایش قابل توجه  نزدیک شدن شعله 
شود؛ ضمن اینکه افت فشار نیز افزایش زیادی داشته و شعله  عدد ماخ می 

زمان با دور شدن  (. هم 14گیرد )شکل  طور کامل درون محفظه قرار می به 
ناحیه شعله  از  می نگهدار  افزایش  از  ی ورودی حداکثر دمای خروجی  یابد. 

جمله نکات قابل توجه در این قسمت، تغییرات نامنظم افت فشار و عدد ماخ  
شعله  در  بیشتر  فشار  افت  علت  یک  است.  ایجاد  نزدیک محفظه،  نگهدار 

ی انسدادی در ورودی محفظه است که فشار ناحیه ورودی را تا حد  ناحیه 
می  افزایش  آن زیادی  از  ویژگی دهد.  که  جابه جا  با  محفظه  جایی  های 

نگهدار و استفاده  جایی شعله نگهدار بهبود چندانی نیافته است، عدم جابه شعله 
 گردد. توصیه می   [ 13]   از روش ارائه شده در مرجع 

 
 .متر از مبدا مختصات سانتی   25نگهدار با فاصله  محل قرارگیری شعله در شعله   - 14شکل  

Fig. 14. The flame position for flame holder with 25cm distance 

from inlet origin. 

 نگهدار اثر تعداد شعله

صورت  نگهدار بررسی شده است؛ بدین در این قسمت اثرات تغییر تعداد شعله 
نگهدار با مجموع طول  نگهدار، از دو شعله جای استفاده از یک شعله که به 
) قاعده  شکل  است.  شده  استفاده  مشابه  شعله 15ی  تفاوت  نگهدارهای  ( 

نگهدار اولیه  دهد که یکی با ارتفاعی مشابه شعله طراحی شده را نشان می 
 )الف( و دیگری با ارتفاع متفاوت از آن )ب( طراحی شده است. 

 
 .نگهدار اولیهها با شعلهنگهدارهای با تعداد متفاوت و تفاوت آن شعله -15شکل 

Fig. 15. Various numbers of flame holder and their difference 

from the original one. 

نگهدار، محل تزریق سوخت و فاصله علاوه بر تغییر تعداد شعله
نگهدار نیز تغییر داده شده و اثر این تغییرات بر روی احتراق  بین دو شعله 

به اول  است. در حالت  تزریق سوخت،  بررسی شده  تغییر محل  منظور 
نگهدارها  انجام شده و برای حالت دوم شعله پاشش از مرکز ورودی هوا  

اند.  متری از هم قرار گرفته میلی  10به جای اتصال به یکدیگر، با فاصله  
نگهدار با ارتفاع یکسان  لزم به تذکر است که موارد فوق بر روی شعله

نگهدار خارج از  اعمال شده است؛ چرا که بررسی اثر تفاوت هندسه شعله
( برخی از  19( تا )16باشد. اشکال )ی مطالعاتی این پژوهش میمحدوده

نگهدار را نشان  سازی و وضعیت خطوط جریان اطراف شعلهنتایج شبیه
 دهد.می

 
 .نگهداردرصد افت فشار در حالت مختلف شعله -16شکل 

Fig. 16. Pressure loss for various flame holder positions and 

shapes. 
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 .نگهدارحداکثر دما و دمای خروجی در حالت مختلف شعله -17شکل 

Fig. 17. Maximum and exit temperature for various flame holder positions and shapes. 

 
 .نگهدارخطوط جریان اطراف شعله -18شکل 

Fig. 18. Streamlines around the flame holder. 

 
 .نگهدارتفاوت شکل شعله در حالت مختلف شعله -19شکل 

Fig. 19. The flame shape for using different positions and geometries of flame holder. 
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ای  گونهنگهدار اثر مطلوبی بر روی افت فشار دارد؛ بهاستفاده از چند شعله
حالت   بهترین  در  قابل   17کاهش  که  فشار  افت  میزان  در  درصدی 

جایی محل تزریق نیز در کاهش میزان افت فشار مشاهده است. جابه
محفظه و  بوده  دارند.  موثر  کمتری  فشار  افت  متفاوت،  تزریق  با  های 

کامل درون محفظه قرار گرفته و    طور به ضمن اینکه در این حالت شعله  
 نسبت به سایر حالت شکل بهتری دارد.

نگهدار انجام شده، ایجاد  که تزریق سوخت از پشت شعلهدر حالتی
شعله بین  میفاصله  شعله  شدن  تکه  دو  باعث  درست  نگهدارها  شود؛ 

شود. در این  برخلاف حالتی که تزریق سوخت از ناحیه ورودی انجام می
کاهش   ناقص  احتراق  میزان  و  رسیده  حداقل  به  فشار  افت  حالت 

دهد. شایان ذکر  ( این موضوع را نشان می19یابد. شکل )محسوسی می
شعله بین  فاصله  ایجاد  که  ورودی  است  از  سوخت  تزریق  و  نگهدارها 

 شود. محفظه باعث تسریع همگرایی مسئله می
نگهدار تغییر چندانی  حداکثر دمای محفظه با استفاده از دو شعله

کند؛ در حالی که دمای خروجی محفظه در بیشتر حالت کاهش نمی
هوای  می ورود  و  شعله  ناحیه  در  رخنه  ایجاد  دلیل  به  درضمن  یابد. 

شعله  که  حالتی  در  دما  حداکثر  آن،  به  از  پرسرعت  فاصله  با  نگهدارها 
افزایش می دارند،  قرار  از دو  یکدیگر  استفاده  است  به تذکر  یابد. لزم 

 نگهدار تاثیر چندانی در بهبود سرعت خروجی ندارد. شعله
نگهدار، تغییر محل  کار بردن دو شعله طور کلی در صورت به به 

گردد چرا که احتراق کامل بوده و سوخت  پاشش سوخت توصیه می 
میزان   دارد. همچنین کمترین  را  خود  مقدار  حداقل  ناقص خروجی 
این   اولیه در  به محفظه  نسبت  ماخ  بیشترین عدد  دمای خروجی و 

در صورت اهمیت دو متغیر افت فشار و دمای  دهد و  حالت رخ می 
نگهدار  خروجی نسبت به سایر متغیرهای احتراقی، استفاده از دو شعله 

 شود بسیار توصیه می 

 گیرینتیجه

جت  تواند در موتور رم ای با رعایت الزاماتی، می محفظه احتراق لوله 
برداری قرار گیرد. ضمن اینکه افزایش اندک طول محفظه  مورد بهره 

 شود. پیشنهاد می منظور پایداری بیشتر شعله  به 
یکی از اهداف استفاده از هوای ثانویه، ایجاد ناحیه گردش مجدد  
و به وجود آمدن گردابه جهت پایداری شعله و اختلاط مناسب سوخت و  

باشد. به دلیل سرعت و دبی بالی هوای ورودی، هوای ثانویه هوا می
موفق به ایجاد گردابه نشده و صرفا با کاهش دمای احتراق، از مساحت 

سازی نیز موید این مطلب  کاهد که نتایج حاصل از شبیه موثر محفظه می
شعلهمی از  استفاده  دلیل  همین  به  نواحی  باشد.  ایجاد  جهت  نگهدار 
این  کم به شکل مطلوب در  احتراق  انجام رساندن فرآیند  سرعت و به 

 مسئله ضروری است.

غیرپیش احتراق  از  شعلهاستفاده  بدون  مسئله آمیخته  این  در  نگهدار 
نگهدار همراه با تغییر محل  شود. ضمنا استفاده از دو شعلهپیشنهاد نمی

 تزریق سوخت اثر مطلوبی بر کاهش افت فشار و دمای خروجی دارد. 
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 Ensuring the correct operation of electrical equipment in tandem is a 

critical engineering concern, particularly when addressing the issue of 

electromagnetic compatibility (EMC). In satellite systems, EMC 

considerations must be addressed from the initial design phases, as 

methods such as shielding or the addition of suitable filters are not always 

feasible or optimal. This article examines the necessity of shielding the 

LVDS (low-voltage differential signaling) bus cabling of the satellite's 

camera, which is located on the satellite's exterior. The study begins with 

the simulation of the LVDS bus cabling to assess the need for shielding, 

and the results are subsequently validated through electromagnetic 

compatibility testing. The research findings indicate that, while shielding 

the LVDS bus cable of the camera can improve protection by a factor of 

ten thousand in the worst-case scenario during radiated emission (RE) and 

radiated susceptibility (RS) tests, the low level of interference radiation in 

RE (approximately E7–8 V/m or E4/1–11 A/m) and the small amplitude 

of the interference signal in RS (approximately 0.001 V) suggest that 

shielding is not necessary. Shielding would only increase the satellite's 

mass and complicate the connection without significant benefits. It is 

evident from this study that simulating conducted emission (CE) and 

conducted susceptibility (CS) tests in subsequent design phases is 

essential to ensure comprehensive EMC assessment. 

 

 

r.narimani@isrc.ac.ir mail:-Corresponding Author’s E* 

https://doi.org/10.22034/jsst.2024.1480
https://www.jsstpub.com/
https://doi.org/10.22034/jsst.2024.1480
https://creativecommons.org/licenses/by/4.0/
mailto:r.narimani@isrc.ac.ir
https://orcid.org/0009-0002-5889-2139
https://orcid.org/0009-0008-9076-5344


           

                   

 
و فناوری فضایی علوم    

 

 
 

2008-4560:  شاپای چاپی   

2423- 4516    الکترونیکی:   شاپای   

 70- 61، صفحه  3، شماره  17، دوره  1403سال  

https://doi.org/10.22034/jsst.2024.1480  
Journal Homepage: https://www.jsstpub.com 

 مقاله پژوهشی 
 

How to Cite this Article:  
R. Narimani, M. Karami, L. Farhoudi, E. Hosseini, M. Sayanjali, and V. Talebzadeh, "Camera cabling analysis of a remote sensing 
satellite in terms of electromagnetic compatibility," Journal of Space Science and Technology, Vol. 17, No. 3, pp. 61-70, 2024, (in 
Persian), https://doi.org/10.22034/jsst.2024.1480. 

 

COPYRIGHTS 
© 2024 by the authors. Published by Aerospace Research Institute. This article is an open access article 
distributed under the terms and conditions of The Creative Commons Attribution 4.0 International (CC BY 4.0).  

 

ب د  د  بين  ک م ه ا ه س جش  از م ظر س زگ    تح يل ک بل 

 الکتر مغ  طيس  

 6زاده طالب ، و ولی  5، محمد سینجلی   4، الهام حسینی 3، لیلا فرهودی 2، محمد کرمی  *1راضیه نریمانی 

 های ماهواره، پژوهشگاه فضایی ایران، تهران، ایران مربی، پژوهشکده سامانه -6 و1
 کارشناسی ارشد، شرکت پویشگران صنعت حق، تهران، ایران -2
 های ماهواره، پژوهشگاه فضایی ایران، تهران، ایران کارشناسی، پژوهشکده سامانه -3
 های ماهواره، پژوهشگاه فضایی ایران، تهران، ایران سامانهاستادیار، پژوهشکده  -5 و4
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 های کلیدی:  واژه 
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   LVDSباس 
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الکتریکی در کنار یکدیگر، به  کارکرد صحیح تجهیزات  شمار رفته و موجب  دغدغه جدی مهندسی 

توجه ویژه به مبحث سازگاری الکترومغناطیس شده است. در ماهواره به عنوان یک سیستم پیچیده با  

بایست مسایل سازگاری الکترومغناطیسی های جرمی و ابعادی، از فازهای ابتدایی می وجود محدودیت

روش  زیرا  گیرد؛  قرار  بررسی  حفاظ مورد  مانند  اضافههایی  یا  مناسب همواره سازی  فیلترهای  کردن 

بندی باس  عملیاتی و بهینه نیست. در این مقاله، در گام نخست طراحی یک ماهواره سنجشی، کابل 

LVDS  ها  لکردن این کاببا هدف بررسی ضرورت حفاظاست،    دوربین که روی وجه بیرونی ماهواره

الکترومغناطیسی صحه شبیه  آزمون سازگاری  نتایج  با  و  پژوهش  سازی  بر اساس  است.  گذاری شده 

 (RS)پذیری تشعشعیحساسیت  و  (RE)های تشعشع انتشاری  انجام شده، با وجود این که در آزمون 

دوربین که خارج از قفس فارادی ماهواره قرار دارد، حفاظت را در    LVDSحفاظ نمودن کابل باس  

  REبخشد، اما نظر به ضعیف بودن سیگنال مزاحم تشعشعی در بدترین حالت ده هزار برابر بهبود می 

( و همچنین کم بودن دامنه سیگنال مزاحم تزویجی در  A/m  11-E4/1یا    V/m  8-E  7)حدود  

RS    حدود(V001/0  ضرورتی نداشته وتنها هزینه جرمی ماهواره و پیچیدگی اتصال را افزایش خواهد )

های بعدی و مقایسه آن با نتایج عملی در گام  CSو    CE  هایسازی آزمونداد. البته ضرورت شبیه 

 واضح است. 
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 اختصارات   علائم و

Conducted Emission CE 

Conducted Susceptibility CS 

Equipment Under Test EUT 

Low-Voltage Differential Signaling LVDS 

Radiated Emission RE 

Radiated Susceptibility RS 

 مقدمه

ها در کنار یکدیگر، اهمیت  با گسترش تجهیزات الکترونیکی و فعالیت آن 
وجود سازگاری الکترومغناطیسی و عدم ایجاد تداخل هر یک روی دیگر 

می المان  نشان  را  خود  پیش  از  بیش  دارای ها  نیز  ماهواره  یک  دهد. 
های الکتریکی بسیاری است که در یک فضای محدود در کنار زیرسیستم 

می  قرار  زیرسیستم یکدیگر  تعامل  بالابودن  معنای  به  این  و  با گیرند  ها 
 ها است.  یکدیگر و وجود یک شبکه ارتباطی پیچیده میان آن 

بهکابل اساسی ها  تجهیزات  عنوان  این  بین  ارتباط  بخش  ترین 
های نفوذ امواج  الکترونیکی برای انتقال سیگنال و اطلاعات، یکی از راه

 مزاحم به سیستم و ایجاد تداخلات الکترومغناطیسی هستند. 
کابل  بر  ماژولعلاوه  داخلی  الکترونیکی  های  زیرسیستم  هر  ها، 

های خارجی مختلفی مانند تغذیه، دیتا و سیگنال دارد که علاوه بر کابل
تر هستند، های داخلی ماژول ضعیفسازی از کابل که به لحاظ حفاظاین

ری بیشتری در یپذعموما دارای طول بلندتری بوده و از این رو آسیب 
 مواجه با تداخلات الکترومغناطیسی دارند. 

سال آزمایشدر  و  مطالعات  اخیر  زمینه های  در  بسیاری  های 
. از آنجا که ]1-3[سازگاری الکترومغناطیسی تجهیزات انجام شده است  

نسبتا   زمان  صرف  مستلزم  هزینه،  بر  علاوه  آزمایش  انجام  و  ساخت 
طولانی جهت حصول نتیجه است، به موازات آزمایشات عملی، مطالعاتی  

شبیه  انجام  خصوص  در  بررسی نیز  که  گرفته  صورت  نشانسازی   ها 
شبیهمی به دهد  قابلسازی  سازگاری  طور  به  مربوط  مسائل  قبولی 

ساده با  و  نموده  تحلیل  را  شبیهالکترومغناطیسی  مدل  در سازی  سازی 
 .  ]4-8[توان به تحلیل مناسبی از مساله رسید زمانی کوتاه می

وجود سازگاری الکترومغناطیسی به خصوص در ماهواره به عنوان  
سیستمی که تجهیزات الکترونیکی در یک فاصله محدود و نزدیک به  

به  ماهواره  طراحی  در  جدی  چالش  دارند،  قرار  و  هم  رفته  شمار 
سازی در این سامانه به عنوان یک رویکر اصلی مورد توجه طراحان  حفاظ

 . ]9-13[باشد می
های تصویربرداری، شامل  یک ماهواره سنجشی علاوه بر دوربین

به آنتن مختلفی  تصویر، های  دیتاهای  دریافت  و  ارسال  منظور 
از آنمتری/تلهتله به جهت  کامند و غیره است.  جا که دوربین ماهواره 

های ارتباطی  تصویربرداری بیرون از بدنه ماهواره قرار دارد، عموما کابل 
به کابل   نیز قرار دارد و عدم توجه  آنتن  دوربین در معرض تشعشعات 

 تواند اطلاعات دریافتی از دوربین را دچار اختلال نماید.دوربین، می 
سازی ها، استفاده از حفاظهای کاهش تاثیرپذیری کابلیکی از راه 

های جرمی ماهواره، اجازه استفاده  مناسب است. از سوی دیگر محدودیت
حفاظ از  نمیآزادانه  طراح  به  را  ضرورت  سازی  بررسی  بنابراین  دهد. 
و حذف ان در مواردی که تاثیرگذاری چندانی ندارد،    استفاده از حفاظ

 بسیار حائز اهمیت است. 
کابل مقاله  این  باس  در  ماهواره    LVDSبندی  یک  دوربین 

های آن  سنجشی که روی وجه بیرونی ماهواره در معرض تشعشع آنتن
فرکانس حفاظ در  ضرورت  بررسی  هدف  با  بوده،  مختلف  سازی های 

 سازی قرار گرفته است. های مربوطه مورد بررسی و شبیهکابل

 تعریف مدل 

سازی امواج الکترومغناطیسی در  افزاری گوناگونی جهت شبیه های نرم محیط 
هاست  یکی از قدرتمندترین آن   CSTافزار  اختیار طراحان قرار دارد که نرم 

افزاری کاملی برای تحلیل خطوط انتقال  بسته نرم   CST Cable Studioکه  
پذیری الکترومغناطیسی روی  سیمی، تداخلات الکترومغناطیسی و حساسیت 

ساختارهای کابلی را در اختیار ما قرار داده و یک رابط کاربری جهت تسهیل  
 . ]14[نماید  تعریف یک ساختار کابلی پیچیده ارائه می 

های مربوط  سازی رفتارهای الکترومغناطیسی کابل جهت شبیه 
کابل  خود  ابتدا  ماهواره،  دوربین  فرستنده  به  به  متصل  دیتا  های 

سازی  کشی شبیه محموله ماهواره مدل شده و سپس مسیر این کابل 
 گردد.  می 

 LVDSدیتا دوربین که دیتا را از طریق پروتکل    دو سری کابل
منتقل می فرستنده مخابرات محموله  مطابق   LVDSنمایند. کابل  به 

ماهواره   ]15[ در  است.  ارتباط  برای  دیفرانسیلی  سیم  رشته  دو  شامل 
ساخته شده مورد مطالعه، سه دوربین اصلی و سه دوربین افزونه وجود 
سیم   زوج  از یک  مخابرات محموله  با  ارتباط  کدام جهت  هر  که  دارد 

کنند. بنابراین در کابل ارتباطی شش زوج سیم  دیفرانسیلی استفاده می
LVDS  کابل دِریِن از دوربین خارج همراه یک  وجود دارد. این کابل به

شوند که از آن طریق  شده و به کانکتوری بیرون از ماهواره متصل می
 گردد. دیتا وارد ماهواره می

دوربین ماهواره را   LVDS( نمایی از سطح مقطع کابل  1)  شکل
شبیه  محیط  نرم در  می   CSTافزار  سازی  هادی، نشان  آن  در  که  دهد 

و عایق کابل مشخص است. یک تک سیمِ دِرین هم در هر غلاف   حفاظ
 برای زمین کردن کابل وجود دارد. 
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 LVDS.نمایی از سطح مقطع کابل  -1شکل 

Fig. 1. Cross-section of the LVDS cable.  

پس از تعریف نوع کابل، مسیر کابل ارتباطی روی بدنه ماهواره  
( مسیر کابل مدل شده را روی بدنه از خروجی  2مدل شده است. شکل )

 دهد. ها تا کانکتور روی بدنه نشان می یکی از دوربین 

 
 .مسیر کابل دوربین روی بدنه ماهواره -2شکل 

Fig. 2. The route of the camera cable on the satellite body. 

تشعشعی  حساسیت به   (RS)پذیری  یا  تجهیزات کابل  کلی  طور 
سازگاری  مباحت  در  که  است  رفتارهایی  از  یکی  آزمون،  تحت 

ایم. دلیل  الکترومغناطیسی اهمیت دارد و در ادامه به بررسی آن پرداخته 
های موجود در ها نسبت به فرکانس این تاثیرپذیری، بلندی طول کابل 

محیط است. در چنین محیطی کابل مانند یک آنتن عمل کرده و نویز  
کند. بررسی  بیرونی را گرفته و به ادوات حساس متصل به خود منتقل می 

شود که در  انجام می  RSهای اثرات تشعشعات انتشاری با کمک آزمون
 اند. سازی شدهها شبیهادامه این آزمون 

های خود ترین منبع تشعشعی خارج از ماهواره مربوط به آنتن مهم 
ها روی اند و سیگنال تشعشعی آن ماهواره است که روی بدنه نصب شده 
 گذارد. های بیرونی تاثیر می تجهیزات خارجی ماهواره از جمله کابل 

سازی سازی و افزایش سرعت تحلیل، شبیه سهولت شبیه   منظور به 
های ها به کمک یک سیگنال تک تون در فرکانس سیگنال تشعشعی آنتن 

 ( شکل  است.  شده  انجام  ماهواره  کاری  موج 3مختلف  تابش  نحوه   )
 دهد.های خارجی آن را نشان می ای به بدنه ماهواره و کابل صفحه 

 

 .ای به ماهوارهنحوه تابش موج صفحه -3شکل 

Fig. 3. Plane wave radiation to the satellite.  

ها  امواج تشعشی تابیده شده، منجر به ایجاد جریان القایی درون کابل 
ها و  ها به محیط پیرامونی کابل شود که میزان انرژی دریافتی در کابل می 

ها،  ها ارتباط دارد. با فرض عدم تغییر محیط پیرامونی کابل سازی کابل حفاظ 
هستند، انجام شده و    ها بدون حفاظ ابتدا در شرایطی که کابل   سازی شبیه 

 پردازیم. ها به مقایسه نتایج حاصله می بر روی کابل   سپس با قراردادن حفاظ 

 سازی شبیه

سازی در عمل یک  سنجی نتایج شبیه جهت امکان صحهدر این مقاله، به 
ماهواره سنجشی عملیاتی بررسی و باندهای فرکانسی واقعی آن ماهواره 
در نظر گرفته شده است. در این ماهواره چند فرستنده مخابراتی مختلف 

ارسال و دریافت دیتاهای  منظوربه  Xو  VHF ،Sدر باندهای فرکانسی 
باندهای  متری/تلهتله این  از  هرکدام  و  دارد  وجود  تصویر  و  کامند 

 های متناظر خود را روی صفحه آنتن ماهواره دارند. فرکانسی آنتن
دوربین این ماهواره که وظیفه اخذ تصویر را بر عهده دارد، به کمک  

ی اخذ شده را به فرستنده  ( داده 2مطابق شکل )  LVDSشش رشته کابل 
می  ارسال  محموله  شرایط شش  مخابرات  بودن  یکسان  به  توجه  با  کند. 

سازی، یکی از  نسبت به یکدیگر و تسهیل شبیه   LVDSهای  ی کابل رشته 
ها را به عنوان نمونه در نظر گرفته و سطح سیگنال دریافتی را  این رشته 

 کنیم. های تابشی متفاوت، بررسی می روی آن، بر اساس فرکانس 
( نشان دهنده این موضوع است که 5( و )4های )مقایسه شکل 

میزان تاثیرپذیری را کاهش داده و همچنین اثر خود    کردن کابل،  حفاظ
نیز با بالارفتن فرکانس اعمالی بیشتر شده است. افزودن حفاظ در    حفاظ

برابر ولتاژ القا شده را کاهش داده    104، در حدود  MHz137فرکانس  
برابر    106در حدود    GHz2است. این کاهش ولتاژ القا شده در فرکانس  

 برابر است.  1010در حدود  GHz8و در فرکانس 

Shield 

Cable insulation 

Cable conductor 

Drain wire 
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،  137MHzهای  نشده در حوزه زمان در فرکانس   ولتاژ القا شده در کابل حفاظ   - 4شکل  

2GHz    8.وGHz 

Fig. 4. Induced voltage in the unshielded cable in the time 

domain at the frequencies of 137 MHz, 2 GHz and 8 GHz. 

 
، 137MHzهای  شده در حوزه زمان در فرکانس   ولتاژ القا شده در کابل حفاظ   - 5شکل  

2GHz    8.وGHz 

Fig. 5. Induced voltage in the shielded cable in the time domain 

at frequencies of 137 MHz, 2 GHz and 8 GHz. 

سازی شده در محیط  کابل شبیه   های دسته( مدل مداری سیم6در شکل )
تر رفتار آمده است و در ادامه جهت بررسی کامل  CSTافزار  شماتیک نرم

فرکانسی   طیف  دارای  که  را  ضربه  شبه  سیگنال  یک  فرکانسی، 
ای است، به عنوان منبع تشعشع در نظر گرفته و رفتار کابل را گسترده

جا هر پورت نمایانگر یکی از  کنیم. در اینسازی میدر این حالت شبیه
 ( است. 1رشته سیم شکل ) 12

 
 . CSTسازی شده در بخش شماتیک مدل مداری کابل شبیه -6شکل 

Fig. 6. Simulated cable circuit model in CST schematic section. 

 
 .ضربهبا تحریک سیگنال شبه پاسخ فرکانسی کابل بدون حفاظ -7شکل 

Fig. 7. Frequency response of unshielded cable with excitation 

of the pseudo pulse signal.  

ها در شکل مطالعه رفتار فرکانسی سیگنال القا شده روی کابل 

نشان 7)  محدوده   ةدهند (  در  انرژی  جذب  میزان  بودن  های بیشتر 
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فرکانسی خاصی است. این شکل، پاسخ فرکانسی دو سیم شماره یک 

دهد که فرکانس نشان می   و شماره شش را در دسته کابل بدون حفاظ 

 اند.داشته   MHz700رزونانس 

ی قرارگیری  ، نحوهاعمال تغییرات در پارامترهای کابل مانند حفاظ
 تواند در بهینه شدن این رفتار تاثیرگذار باشد.  بندی میکابل و دسته 
( تفاوت اثرپذیری کابل را در شرایط وجود و عدم وجود  8شکل )

می   حفاظ فرکانس  نشان  در  شده  القا  ولتاژ  دامنه  اساس،  این  بر  دهد، 
 حدود صدهزار برابر کاهش یافته است.   MHz700رزونانس 

a) 

b) 

 .، ب( با حفاظ رفتار فرکانسی سیم شماره یک در دسته کابل الف( بدون حفاظ   - 8شکل  

Fig. 8. Frequency response of wire number one a) without 

shield, b) with shield. 

شبیه  نتایج  می سازی بررسی  نشان  کاهش ها  وجود  با  که  دهد 

جا که سطح تاثیر گرفته شده سازی، از آن ها در اثر حفاظ تاثیرپذیری کابل 

توان به دلیل محدودیت نیز پایین است، می   حتی در شرایط بدون حفاظ 

نظر نمود. سطوح صرف   LVDSهای  نمودن کابل   بودجه جرمی از حفاظ 

ها اگرچه تطابق کاملی با سطوح واقعی ندارند،  سازی انرژی در این شبیه 

 دهد.بینی بسیار خوبی از شرایط واقعی در اختیار طراح قرار می پیش 

سازی، به تاثیرگذاری تشعشعات ناشی از کابل در گام بعدی شبیه
های  ، در آزمون ]16[ایم. مطابق با استاندارد  روی محیط پیرامون پرداخته 

دستگاه از  ناشی  انتشاری  تشعشعات  الکترومغناطیسی،  های سازگاری 
آزمون  سری  عنوان  با  آزمون  می  REهای  تحت  هدف  انجام  با  شود. 

آزمونشبیه  شبیه  REهای  سازی  با در  مشابه  پالس  رشته  یک  سازی 
دامنه و فرکانسی که در واقعیت در کابل وجود خواهد داشت به یکی از  

جریان  کابل و  مغناطیسی  الکتریکی،  میدان  آن  از  پس  شد.  اعمال  ها 
سطحی ناشی از جریان کابل روی بدنه ماهواره بررسی شده است. در  

 اند. فرض شده ها بدون حفاظاین حالت کابل

a) 

 

 

b) 

 
 

c ) 

 

میدان الکتریکی ناشی از تحریک خط انتقال حاوی قطار پالس در فرکانس    -9شکل  

 1000MHz.و ج(  500MHz، ب(  100MHzالف( 

Fig. 9. Electric field radiated from cable while transferring 

pulses at frequency a) 100MHz, b) 500MHz and c) 1000MHz. 
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دهد که میزان تشعشع ناشی از ( نشان می10( و )9های )بررسی شکل 
دهد. رخ می  100MHzها کم بوده و بیشینه تشعشع در فرکانس  کابل

آمپر بر متر    1.39e-11  در این شرایط، شدت میدان مغناطیسی تقریبا
نماید. به  ی ماهواره القا می است که جریان سطحی ناچیزی روی بدنه 

اضافه به  نیازی  سبب  کابلهمین  این  روی  حفاظ  منظر    کردن  از 
 جلوگیری از تشعشعات مزاحم آن، نیست.

a ) 

 
 

b) 

 
 

c ) 

 

در    -10شکل   پالس  قطار  حاوی  انتقال  خط  تحریک  از  ناشی  مغناطیسی  میدان 

 1000MHz.و ج(  500MHz، ب( 100MHzفرکانس الف( 

Fig. 10. Magnetic field radiated from cable while transferring 

pulses at frequency a) 100MHz, b) 500MHz and c) 1000MHz. 

 سازیآزمون و پیاده 

شبیه  نتایج  به  توجه  کابل سازی با  روی  شده  انجام  ارتباطی های  های 

پروتکل   با فرستنده مخابرات محموله که دارای  است،   LVDSدوربین 

دهد ولی از سازی کابل میزان تاثیرپذیری آن را کاهش می هرچند حفاظ 

 ها پایین است، به لحاظ فنی حفاظجا که میزان تاثیر امواج روی کابل آن 

 ها ضرورت ندارد. نمودن کابل 

صحه به  شبیه منظور  نتایج  لینک گذاری  برقراری  ضمن  سازی، 

آزمون  فرستنده،  و  دوربین  الکترومغناطیسی ارتباطی  سازگاری  های 

طور انجام شده است. همان  ECSS-E-ST-20-07Cمطابق استاندارد  

شود، بر اساس این استاندارد در آزمون ( مشاهده می 11که در شکل ) 

RS ( تجهیز تحت آزمون ،EUT و دو متر از کابل متصل به آن روی )

متر از سطح زمین آزمایشگاه فاصله دارد، گسترده سانتی  90میزی که  

سیگنال می  ارسالِ  آنتن  از شود.  متری  یک  فاصله  در  آزمون،  های 

های آزمون در بازه فرکانسی معین و با گیرد. سیگنال چیدمان قرار می 

به   استاندارد،  شود. در حین نده می تابا  EUTدامنه مشخص شده در 

هیچ  نباید  آزمون  سیگنال  تجهیزات اعمال  عملکرد  در  اختلالی  گونه 

 . ]16[مشاهده شود 

ها مطابق  فرکانس  RSسازی و آزمون  شایان ذکر است که در شبیه 

شده  101استاندارد   اماانداعمال   ،  ( جدول  تنها    صورتبه(  1در  نمونه 

های فرستندگی خود ماهواره که از ابتدا به آن اشاره شد، آورده  فرکانس

 شده است. 

 

 .]RS ]16 چیدمان آزمون -11شکل 

Fig. 11. Test setup of the RS test [16]. 
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 .در آزمایشگاه RS چیدمان آزمون -12شکل 

Fig. 12. Setup of RS test in the laboratory. 

در    -1جدول   بدون حفاظ  کابل  با  ماهواره  عملکرد محموله  اختلال  بررسی  نتایج 

 . RSسازی و آزمون شبیه

Table 1. Monitoring of satellite payload malfunctions, 

unshielded cable in simulation and RS test. 

 Frequency 

MHz 
Domain 

V/m 

Malfunctions 

Seen Unseen 

Simulation 

137 10 -  

2000 10 -  

8000 10 -  

Test 

137 10 -  

2000 10 -  

8000 10 -  

  MHz30(، از فرکانس  RSپذیری تشعشعی ) حساسیت آزمون  

کابل    GHz18تا   فرستنده    LVDSروی  و  دوربین  به  متصل 

دامنه   با  سیگنالی  آزمون  این  در  شد.  انجام  محموله  مخابراتی 

V/m10   بازه تمام  آنتن در  به کمک  فرکانسی  باندهای  ی  در  هایی 

مختلف روی کابل متصل به دوربین و فرستنده مخابراتی القا گشت.  

طور دائم  در حین القای سیگنال مزاحم، عملکرد دوربین و فرستنده به 

مورد بررسی قرار گرفت. نتایج این آزمون نشان داد که عدم وجود  

نمی   حفاظ  ایجاد  خللی  چیدمان  این  عملکرد  بدین در  ترتیب،  نماید. 

سازی بوده و آن را تایید  نتیجه آزمون انجام شده مطابق نتایج شبیه 

 . ( ( 13) ند )شکل  ک می 

 
 . لاگ آزمون سازگاری الکترومغناطیسی انجام شده  -13شکل 

Fig. 13. Log of electromagnetic compatibility test.  

( نیز روی همان چیدمان دوربین  REآزمون تشعشع انتشاری ) 

  LVDSو فرستنده انجام شد. در این آزمون داده واقعی روی باس  

و   بازه وجود داشته  از آن در  ناشی  فرکانسی  تشعشعات مزاحم  های 

MHz30    تاGHz18   است اندازه شده  نیز  گیری  آزمون  نتایج  در   .

گونه تشعشعی خارج از حدود استاندارد  سازی هیچ مطابق نتایج شبیه 

 مشاهده نشد.   ]16[

در   نیز  هدایتی  مهم  آزمون  سری  دو  که  کرد  یادآوری  باید 
 (CE)استانداردهای سازگاری الکترومغناطیسی با عناوین انتشار هدایتی  

حساسیت هدایتی  و  به  (CS) پذیری  مقاله  این  در  که  دارد  وجود 
آنشبیه  میسازی  آتی  مطالعات  در  است.  نشده  پرداخته  توان  ها 
 ها را نیز مدنظر قرار داد.سازی این آزمونشبیه 

های عملی سازی و آزموندست آمده در شبیهبر اساس نتایج به 

RE  وRS  در ماهواره مورد نظر، اتصال دوربین و محموله مخابراتی را ،

گیری نهایی منوط  برقرار کرد. البته نتیجه  حفاظ توان با کابل بدون  می

 های هدایتی نیز خواهد بود. به نتایج آزمون

سازی به این نتیجه رسید که لزومی به  اگر بتوان از قبل با شبیه 

جویی جرمی در ماهواره و  وجود ندارد علاوه بر صرفه  حفاظاستفاده از  

پیچیدگی کاهش  سفارش نیز  در  اتصال،  و های  کانکتورها  نوع  گذاری 

 تر عمل خواهد شد.  ها نیز از ابتدای پروژه هوشمندانه کابل
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 گیرینتیجه

دهد که  های انجام شده در این مقاله نشان میسازی و آزموننتایج شبیه

شبیه  انجام  طراحی،  سازیبا  فاز  در  الکترومغناطیسی  سازگاری  های 

های زیرسیستمی و سیستمی در مورد توان پیش از ورود به آزمون می

 بندی به نتایج مطلوبی رسید.  سازی و مسیر مناسب کابلحفاظ

جویی سازی در مراحل اولیه باعث صرفه که شبیه نظر از اینصرف 

ملاحظه  می قابل  زمان  در  راه ای  اعمال  از  کار  این  کارهای گردد، 

های بیرونی در سازی تمامی کابل مهندسی بیش از حد نیز مانند حفاظ 

این نوع راه سیستم جلوگیری می  کارها که در طراحی سیستمی کند. 

روی کابل،   ها به اشتباه مرسوم است، غیر از جرم خود حفاظ ماهواره 

برای تمام کانکتورهای متصل   ی حفاظ به دلیل لزوم استفاده از بدنه 

دار، غیر از پیچیدگی اتصال، جرم نهایی را به مقدار قابل به کابل حفاظ 

ای افزایش خواهد داد. افزایش جرم در سیستمی مانند ماهواره ملاحظه 

به   بایست مقیدکه می  الزامات جرمی سختگیرانه پرتابگرها باشد،  به 

 .هیچ عنوان قابل قبول نیست

 تعارض منافع

 .نشده است  انیب سندگانیتعارض منافع توسط نو چگونه یه
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 Exposure to ionizing radiation in space can potentially destroy 

electronic devices due to single-event effects (SEEs). Developing 

modern space technology requires high-voltage devices to supply 

demand for the increased electric power. A widely recognized problem 

for power electronic devices in space is single event burnout (SEB), 

which is a destructive form of SEE. SEB is a catastrophic failure in a 

high-voltage device initiated by the passage of high-energy particles 

during the device's OFF state (reverse bias). Consequently, these 

devices may lose their performance in space applications. This research 

investigates the occurrence of SEB in a high-voltage PiN diode through 

simulation using the Silvaco TCAD tool. The necessity of this 

investigation stems from the increased use of high-voltage components 

in spacecraft. To achieve this, a PiN diode with a breakdown voltage of 

3.3 kV was simulated in the Silvaco TCAD tool, considering the 

appropriate physical models. Subsequently, the diode's characteristic 

curve was obtained. In the next step, an incident beam with varying 

values of linear energy transfer (LET) related to carbon ions was 

irradiated onto the diode. The variations in carrier concentration, 

current, and electric field were studied. The results indicate that when 

ions strike the diode, the electric field increases up to five times, and 

the concentration of carriers rises significantly, leading to a sharp 

increase in device current and a temperature rise to 1800 K, beyond the 

melting point of silicon. This condition suggests failure due to burnout 

from local heating caused by the multiplication of ion-generated 

carriers in the simulated PiN diode, which is consistent with earlier 

research experiments. Based on these results, the capability of the 

Silvaco tool to simulate SEB has been confirmed. 
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ب لا به    - د   ک د  د پین  لت ژ   ( SEB) ا   ح دثه س ختن تک    خداد بر س   

 س ز  کمک شبیه 

   *نیامعصومه سلیمانی 

 ، تهران، ایرانایران ای، سازمان انرژی اتميپژوهشگاه علوم و فنون هستهدکتری، 

 

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1403 فروردین 15دریافت 
 1403 خرداد  19بازنگری 
 1403 خرداد  21پذیرش 

 1403 تیر 3انتشار اولین 
 

 های كلیدی:  واژه 

 دیود پین 

 انتقال خطي انرژی 

 ( SEBای )حادثهرخداد سوختن تک 

Silvaco TCAD 

SRIM 
 

 
 ( SEE) ای  حادثه ها را به دلیل وقوع رخدادهای تک کارگیری قطعات الکترونیک در فضا، پتانسیل تخریب آن به 

داش به   خواهد  دسته دنبال  که  دارد. بندی ت  وجود  آن  برای  متعددی  دسته  های  این  از  که  بندی یکي  ها 

ای حادثه گذارد، رخداد سوختن تک تأثیر مي بالا در کاربردهای فضایي    - طورگسترده بر عملکرد قطعات ولتاژ به 

 (SEB )    دهد و سبب از بین ذرات پرانرژی از این قطعات در وضعیت بایاس معکوس روی مي است که با عبور

 در یک دیود  SEB شود. در این پژوهش، وقوع رخداد ها مي رفتن عملکرد صحیح و در نهایت، سوختن آن 

PiN   افزار سازی با استفاده از نرم به کمک شبیه بالا  - ولتاژSilvaco TCAD   .مورد بررسي قرار گرفته است  

های فضایي ایجاب شده است. بالا در سامانه - ضرورت این بررسي، به واسطه استفاده روزافزون قطعات ولتاژ 

های فیزیکي  مدل کیلوولت به کمک    3/ 3برای این منظور در ابتدا، ساختار یک دیود پین با ولتاژ شکست  

های کربن به  دست آورده شد. در این پژوهش، یون سازی و منحني مشخصه آن به افزار، شبیه مناسب در نرم 

های فرودی کربن با مقادیر مختلف  های موجود در فضا انتخاب شدند. در گام بعد، یون عنوان یکي از یون 

LET   و میدان الکتریکي مورد بررسي  ها، همچنین جریان  به آن تابانیده و تغییرات ایجاد شده در غلظت حامل

برابر افزایش یافته   5ها، میدان الکتریکي به شکل موضعي تا  ن پس از برخورد یو نتایج نشان دادند  قرار گرفت.  

درجه کلوین )فراتر   1800شود که منجر به افزایش شدید جریان و نیز افزایش دما تا  ها زیاد مي و غلظت حامل 

دهنده از کارافتادگي و سوختن دائمي دیود در نتیجه ایجاد گردد. این شرایط نشان از نقطه ذوب سیلیکون( مي 

ها در میدان الکتریکي بالای درون قطعه به وجود  گرمایش موضعي است که به واسطه تکثیر بسیار زیاد حامل 

بدین های تجربي که پیشتر توسط محققان انجام شده بود، مطابقت دارد.  آمده است. نتیجه حاصل، با آزمون 

 گیرد. مورد تأیید قرار مي   SEBسازی رخداد  برای شبیه   Silvacoافزار  ترتیب، توانمندی نرم 
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 اختصارات علائم و  

 Breakdown Voltage شکست ولتاژ

(VBD) 

 Bipolar Junction ی وندیپ يدوقطب ستوریترانز

Transistor (BJT) 

 Displacement Damage جایي آسیب جابه 

 Linear Energy Transfer ی انرژ يانتقال خط

(LET) 

 Single Event Effect ای حادثهاثرات تک

(SEE) 

 Single Event Burnout ای حادثهسوختن تک

 Total Ionizing Dose دز یونیزان کل 

 Technology Computer انه یبه کمک را یفناور يطراح

Aided Design (TCAD) 

 مقدمه  

گیری را تجربه کرده   های اخیر، رشد چشم طي دهه صنعت هوافضا  
رسد که این روند، همچنان تداوم داشته باشد.  گونه به نظر مي و این 

راستای  پلتفرم   در  مانند  اجرای  بزرگ  مقیاس  در  فضایي  های 
ماهواره   های ایستگاه  و  به فضایي  برق  تولید  بزرگ،  به  های  زودی 

نشان داده شده    1چنانچه در شکل    [. 1]   سطح مگاوات خواهد رسید 
های اخیر، رشد  است، افزایش توان مصرفي در فضاپیماها ظرف سال 

نیمه چشم  قطعات  برای  تقاضا  و  داشته  ولتاژ گیری  را    - هادی  بالا 
رود، روند ثابت  افزایش داده است. با توجه به این نمودار انتظار مي 

 . [ 2]   افزایش تقاضای انرژی در آینده رشد کند 
پلتفرم فناوری  برای  انرژی  و  توان  ذخیره  آینده  های  های 

تحقیقات فضایي باید بتواند با قابلیت اطمینان بالایي بدون تعمیر و  

از   بیش  مدت  به  سال    30نگهداری  در  بیاورد.  دوام  فضا  در  سال 

)ناسا( 2016 فضایي  و  هوانوردی  ملي  سازمان  نخست  1،  اولویت   ،

پیشران فناوری  توسعه  را  فضاپیماها  در  آینده  فضایي  های  های 

آن  در  که  نمود  معرفي  نیمه الکتریکي  قطعات  توان ها  بالا    - هادی 

مي به  گرفته  محیط کار  در  دهه  چندین  ظرف  باید  و  با  شوند  های 

بالا    رو، استفاده از قطعات ولتاژ مقادیر بالای پرتو فعالیت کنند. از این 

های پیشران مدرن کنوني، امری ضروری و  در فضاپیماها و سیستم 

 [. 3]   ناپذیر است اجتناب 

 
1. National Aeronautics and Space Administration (NASA) 

 

 .]2[افزایش میزان توان مصرفي در فضاپیماها در گذر زمان  -1شکل 

.]2The increase of power in spacecrafts in time [1.  .Fig 

بالا در فضاپیماها و   - تغییر در عملکرد یا از کارافتادن قطعات ولتاژ 
مي ماهواره  نتیجه  فضا  در  موجود  کیهاني  پرتوهای  از  منبع ها  سه  شود. 

اصلي پرتوهای یونساز در فضا، پرتوهای کیهاني، ذرات تولید شده ناشي  
افتاده در کمربند مغناطیسي زمین های خورشیدی و ذرات به دام از طوفان 

ها خارج از منظومه  باشند. پرتوهای کیهاني که منشأ آن آلن( مي )کمربند ون 
مي  پروتون شمسي  از  متشکل  یون باشد،  و  هستند.  ها  سنگین  در  های 

انرژی یون  نادر،  تا حد  رویدادهایي  گزارش شده  eV  2010های سنگین 
ها در مدار قرار گرفتند، ، زماني که اولین ماهواره 1960از دهه   [. 4]  است 

مورد توجه   بسیار اثرات نامطلوب تشعشعات بر روی قطعات الکترونیک،  
گرفتند.  انواع به   قرار  معرض  در  الکترونیک  قطعات  قرارگیری  طورکلي، 

تواند موجب آسیب و بروز اختلال مختلف پرتو در کاربردهای فضایي مي
ها شود. پرتوگیری این قطعات ممکن است منجر به از دست  در عملکرد آن 

ها گردد. اثرات پرتو بر قطعات ها تا از کار افتادن دائمي آن رفتن موقتي داده 
( SEEای ) حادثه الکترونیک به دو گروه کلي اثرات انباشته و اثرات تک 

مي  پارامترهای .  [ 5]   شوند تقسیم  در  تدریجي  تغییرات  انباشته،  اثرات 
ای موجب حادثه آورند، در حالي که اثرات تک وجود مي    عملکردی قطعه به 

شوند. این اثرات، بروز تغییرات ناگهاني دائم و یا رفتارهای گذرا در مدار مي 
های متعددی دارند که هر یک قطعات مشخصي را تحت تأثیر بندی دسته 

مي  به قرار  مثال،  عنوان  به  تکریختگي هم دهند.  ) حادثه های  ( SEUای 
 SEEای دیگر از رخدادهای  دسته [.  6]  سازند ها را متأثر مي عمدتاً حافظه

تأثیر قرار های توان را تحت که قطعات ولتاژ بالا همچون دیودها و ماسفت 
تغییر    پس از برخورد ذرات با انرژی بالا، است که    SEBدهند، رخداد  مي 

قطعه خواهد آني در پاسخ قطعه به وجود آورده و منجر به خرابي کامل  
 [.7]   گردید 
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نیاز روزافزون به استفاده از قطعات   ایده اصلي این پژوهش، بر مبنای 
با افزایش ولتاژ اعمال شده، ولتاژ بالا در کاربردهای فضایي است که  

در نتیجه   SEBها در نتیجه رخداد  احتمال از کارافتادگي و سوختن آن
  [.8] اندرکنش پرتوهای کیهاني افزایش خواهد یافت

سال   SEB رخداد در  بار  ماسفت  1986نخستین  توان  در  های 
و    Titus. پس از آن،  [9]  ها گردیدگزارش شد و سبب از کارافتادن آن

گزارش  BJTهمکارانش وقوع این پدیده را در ترانزیستورهای دوقطبي 
، حساسیت دیودهای توان  1994برای نخستین بار در سال  [.  10] دادند

به   نسبت   [.11]  و همکاران، مشاهده گردید Kabza توسط  SEBنیز 
Zeller   و همکارانش، مدلي توسعه دادند که میزان از کارافتادگي را بر

توصیف مي شده  اعمال  بایاس  به  وابستگي  قابل پایه  انطباق  که  کرد 
  [. 12] های تجربي داشتقبولي با داده

سال  در  فناوری  توسعه  پژوهش با  اخیر،  متعددی های  های 
انواع   روی  بر  رخداد  این  مواد پیرامون  و  ساختارها  با  ترانزیستورها 

. [ 31- 71]   ها انجام گرفتسازنده مختلف، همچنین احتمال وقوع آن 
آزمون  تجربي  دست  انجام  این  از  پرتویي  و های  قطعات  برای 

آن فناوری  مخرب  ماهیت  دلیل  به  مختلف،  پرهزینه، های  امری  ها، 
قابلیت که  بر و چالش برانگیز است. از طرف دیگر، با توجه به این زمان 

سیستم  عملکرد  توان اطمینان  مأموریت -های  برای  فضایي بالا  های 
افتادن این دسته   اهمیت است، درک کامل مکانیزم از کار   بسیار حائز

کارهایي جهت بهبود عملکرد ساز ارائه راه تواند زمینهها مي سیستم از  
یکي از راهکارهای متداول مورد استفاده برای رسیدن به ها باشد.  آن 

 سازی است.سازی و شبیه این مهم، مدل

هادی دارا هستند که  ترین ساختار را در بین قطعات نیمه دیودها، ساده 
ها و فضاپیماها دارند. یکي از انواع دیودها،  کاربردهای فراواني در ماهواره 

.  باشد پرکاربرد مي و فوتودیودها بسیار   RF در سوئیچینگ دیود پین است که  
بین دو  با دوپینگ ذاتي    iاست که لایه    1iو    N  ،Pشامل سه لایه  ،  دیود این  
های مثبت و  با دوپینگ بالا، پایانه   Pو   Nهای  قرار دارد. لایه  Pو   N   لایه 

عنوان عایق عمل  به    iلایه    دهند. منفي قطعه یعني آند و کاتد را تشکیل مي 
ایجاد حرکت    سبب که  آورد  به وجود مي یک میدان الکتریکي بالا    کرده و 
بالا  در بیشتر قطعات ولتاژ   P-i-Nگردد. از آنجا که ساختار  مي   بار های  حامل 

تواند  ، در ساختار ساده دیود پین مي SEBوجود دارد، بررسي رخداد مخرب  
 بینش عمیقي پیرامون علل وقوع آن فراهم آورد. 

با توضیحات فوق، در این پژوهش، مکانیزم وقوع از کارافتادگي و 
شکست   ولتاژ  با  پین  دیود  یک  کمک    ( BDV) ولت    3300سوختن  به 

های کربن،  سازی مورد بررسي قرار گرفته است. بدین منظور، یون شبیه 
ها با سازیاند. شبیه انتخاب شده  LETنیکل و کریپتون با مقادیر مختلف  

 
1. Intrinsic 

افزار انجام شده و توانمندی این نرم   Silvaco TCADافزار  استفاده از نرم 
 بیني وقوع این رخداد مورد بررسي قرار خواهد گرفت.در پیش 

 روش انجام كار

نیمه مدل  قطعات  شبیه سازی  از  استفاده  با  عددی،  رسانا  حاوی  سازهای 
 Silvacoافزار  نرم .  هاست اطلاعات سودمندی پیرامون چگونگي عملکرد آن 

TCAD   برنامه استفاده قرار گرفته است، یک  این پژوهش مورد  برای    که 
سازی قطعات الکتریکي به صورت دو بعدی  کامپیوتری است که توانایي شبیه 

ساز، خواص الکتریکي انواع مختلف  و سه بعدی را داراست. به کمک این شبیه 
 [. 18]   شود بیني مي قطعات با معادلات برگرفته از قوانین ماکسول پیش 

، یک دیود پین با ساختار نشان  SEBبه منظور بررسي رخداد  
آند و    Pو    Nهای  ، متشکل از لایه 2داده شده در شکل   در نقش 

در نظر گرفته    1کاتد با مقادیر دوپینگ نشان داده شده در جدول  
های فرودی، به  نشان داده شده است، یون   2شد. چنانچه در شکل  

 ولت تابانیده شدند.   3300ساختار دیود پین با ولتاژ شکست  

 
 .سازی دیود پینساختار مورد استفاده در شبیه -2شکل 

Fig. 2. The simulated structure of PiN diode. 

سازی شده، در جدول پارامترهای مختلف مربوط به ساختار شبیه
 آورده شده است.  1

   .سازی ساختار دیودکار گرفته شده در شبیهپارامترهای به -1جدول 

Table 1. The used parameters in simulation of the diode structure.   

)3-Doping (cm Length (µm) Region 

1810×1 20 +n 

1310×3 300 _n 

1810×1 20 +P 

نیمه ماده  به  پرتو  که  ميهنگامي  برخورد  از  کند،  هادی  بخشي 
ها از دست  های یونش و یا برانگیزش اتمانرژی خود را ضمن مکانیزم
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الکترون زیادی  تعداد  و  ایجاد   -داده  خود  مسیر  طول  امتداد  در  حفره 
نماید. مقدار میانگین انرژی از دست داده شده ذره بر واحد طول مسیر  مي

یاد    LETبا مفهوم انتقال خطي انرژی بیان شده و از آن تحت عنوان  
شود. این کمیت، معمولاً به چگالي ماده هدف بهنجار شده و بر حسب  مي
mg/2MeV.cm   مي نرمبیان  در  مذکور  کمیت  Silvaco افزار  شود. 

TCAD    با عبارت دستوریLET  شود. در سیلیکون که ماده  بیان مي
نیمه ادوات  در  استفاده  مورد  تقریباً  غالب  است،  انرژی   eV  6/3هادی 

الکترون ایجاد یک جفت  ماهیت برخورد  [.  19] شودحفره مي  -صرف 
سه  ذاتاً  الکترونیک،  قطعه  به  ساختارهای یون  برای  که  است  بعدی 

 های دو بعدی جایگزین نمود.  سازیتوان آن را با شبیه متقارن، مي
از مدل دریفت در این پژوهش، برای شبیه  دیفیوژن    - سازی 

یونش   مدل  آن،  بر  علاوه  گردید.  کار    1برخوردی استفاده  به  نیز 
شد،  هنگام   گرفته  به  الکتریکي  میدان  از  بزرگي  گرادیان  با  چون 

مواجه  فرودی  ذره  به  [.  20]   یم هست   برخورد  مربوط  اطلاعات 
، نشان داده شده است. شایان  2سازی یون فرودی در جدول  شبیه 
های فرودی کربن، نیکل  ها به ازای یون سازی است که شبیه ذکر  

های فراوان موجود در فضا  و کریپتون انجام شد که از جمله یون 
مرجع  در  شده  انجام  تجربي  آزمایشات  به  توجه  با  و  [.  21]   بوده 
ولتاژ  قطعات  به  آسیب  بروز  و  کارافتادگي  از  ایجاد  بالا    - سبب 

های مختلفي از بار برجا گذاشته شده با  اند. بدین منظور، عمق شده 
توجه به انرژی یون فرودی، در نظر گرفته و جریان گذرای ناشي  

 ها درون قطعه مورد بررسي قرار گرفت.  از آن 

 .سازی به هنگام برخورد یون فرودی پارامترهای مورد استفاده در شبیه   - 2جدول  

Table 2. The used parameters in the simulations. 

Value Parameter 

/mg22 MeV.cm-0.025 
Linear Energy Transfer 

(LET) 

0.05 µm Track Radius 

Due to the ion range in 

the device 
Track Length 

300 K Temperature 

  SRIMها در گام نخست، با استفاده از  سازی برای انجام شبیه 

های کربن، نیکل و کریپتون به  نمودار برد و توان ایستانندگي یون 
انرژی  منحني ازای  با  مطابق  مختلف،  شکل  های  ب،    3های  )الف، 

 [. 22]   دست آمد پ(، به 

 
1. Impact Ionization 

 
 .های کربن درون سیلیکون الف( نمودار برد و توان ایستانندگي یون   - 3شکل  

Fig. 3. a) Range and LET of Carbon ions in the silicon. 

 
 .های نیکل درون سیلیکونب( نمودار برد و توان ایستانندگي یون -3شکل 

Fig. 3. b) Range and LET of Nickel ions in the silicon. 

 
 .های کریپتون درون سیلیکون ( نمودار برد و توان ایستانندگي یون ج   - 3شکل 

Fig. 3. c) Range and LET of Krypton ions in the silicon. 

a) 

b) 

c) 
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 نتایج و بحث 
بندی  سازی شده دیود به همراه مش ، ساختار شبیه 5و    4های  شکل 

 Silvacoافزار همچنین منحني مشخصه بایاس معکوس آن در نرم و  

TCAD   دهند.  نشان مي  را 

 

 
 .نیپ ودید سازیهیکار گرفته شده در شببه بندیساختار مش -4شکل 

Fig. 4. The used meshing structure in the simulation of PiN diode. 

 
 Silvaco. افزاردر نرم نیپ ودیمعکوس د اسیمشخصه با يمنحن  -5شکل 

Fig. 5. The characteristic curve of the PiN diode in the reverse bias mode in Silvaco tool. 

های فرودی نتایجي که در ادامه آورده شده است، مربوط به یون 
مي  یون کربن  این  برخورد  از  پس  الکترون باشند.  جفت  های  حفره  - ها، 

جدا  هم  از  دیود  درون  الکتریکي  میدان  وجود  واسطه  به  شده،  ایجاد 
 

1. Drift 
2. Diffuse 

های برجا گذاشته شده، در نتیجه میدان الکتریکي به سمت  شوند. حامل مي 
یافته و به دلیل وجود گرادیان غلظت در نواحي مختلف   1الکترودها سوق

ها ها و تجمع آن شوند. افزایش شدید حامل مي   2در راستای شعاعي، پخش
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در شکل   کاتد  و  آند  الکترودهای  اطراف  مي    6در  مشاهده  باشد. قابل 
حفره  است،  شده  داده  نشان  شکل  این  در  و چنانچه  آند  سمت  به  ها 

یابند. این پدیده گذرا بوده و در انتهای  ها به سمت کاتد جریان مي الکترون 
ها کاهش یافته و جریان ها به دلیل بازترکیب آن مسیر یون، دانسیته حامل 

گردد. بارهای برجا گذاشته شده ناشي از برخورد یون  به مقدار اولیه باز مي 
های اولیه را تغییر داده و میدان الکتریکي به موجب  فرودی، غلظت حامل 

یابد. افزایش میدان الکتریکي در نقطه برخورد یون فرودی، آن افزایش مي
 ده است.)الف و ب( نشان داده ش   7، در شکل  yو    xدر دو راستای  

 
 .یون فرودیها در اطراف کاتد و آند در نخستین لحظات پس از برخورد ها و حفره تجمع الکترون  –6شکل 

Fig. 6. Electron- hole concentration around the anode and cathode electrodes in the initial time after ion strike. 

 
 .درون دیود پس از برخورد یون فرودی xتغییرات میدان الکتریکي در امتداد محور  -الف(  -7شکل 

Fig. 7. a) The variation of the electric filed in the device along x axis after the ion strike.
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 .درون دیود پس از برخورد یون فرودی yتغییرات میدان الکتریکي در امتداد محور   -ب( -7شکل 

Fig. 7. b) The variation of the electric filed in the device along y axis after the ion strike. 

فرودی،    7در شکل   یون  برخورد  فرضي  و ب(، مختصات  )الف 
وسط دیود در نظر گرفته شده است. پس از برخورد یون فرودی چنانچه  

شود، مقدار میدان الکتریکي در این نقطه با ایجاد یک پیک  مشاهده مي
نیز انرژی برجا   yیابد. در راستای  تیز نسبت به سایر نقاط افزایش مي

ها را در پي گذاشته شده توسط یون فرودی که تولید بسیار زیاد حامل
است.   شده  قطعه  درون  الکتریکي  میدان  شدید  افزایش  سبب  داشته، 

های ایجاد شده در نتیجه یون فرودی  هر اندازه تعداد حامل رود،  انتظار مي
بیشتر باشد، افزایش میدان و به تبع آن افزایش جریان نیز بیشتر خواهد بود.  

ازای دو مقدار    ، جریان 8شکل   به  را  الکترود کاتد  در  ایجاد شده  گذرای 
mg/2LET=0.025 MeV.cm    وmg/2MeV.cm LET=0.05    از یون

 دهد. فرودی را نشان مي 
از برخورد یون فرودی، افزایشي  ، پس 8با توجه به نتایج شکل  

شود که بعد از مدت زمان بسیار کوتاهي به  در جریان کاتد ایجاد مي 
یون    LETگردد. نکته جالب آن است که هر چه  مقدار اولیه باز مي 

حامل  تعداد  و  افزایش  فرودی  مقدار  باشد،  بیشتر  شده  ایجاد  های 
نیز   اولیه  حالت  به  بازگشت  زمان  مدت  و  بوده  بیشتر  نیز  جریان 

ها با شدت  ، تعداد حامل LETتر است. با افزایش بیشتر مقدار  طولاني 

ناپذیری، افزایش  تری زیاد شده و جریان کاتد به شکل برگشت بیش 
  روی داده است.   SEBیابد که بیانگر حالتي است که  مي 

افزار های انجام شده به کمک نرم سازیای از شبیه، نمونه9شکل  
ها برای کربن  سازیدهد. شبیهرا نشان مي  SEBبه هنگام وقوع رخداد  

انجام    mg/2LET=0.025, 0.05, 0.1, 0.2 MeV.cmبه ازای مقادیر 
از شکل   بررسي، چنانچه  این  ازای مقدار  آید، به برمي  9شده است. در 

mg/2LET=0.1 MeV.cm  پدیدهSEB .روی داده است 
ها و افزایش جریان، در برخي منابع  علاوه بر تولید بسیار زیاد حامل

های فرودی نیز اشاره شده به افزایش دمای قطعه در نتیجه برخورد یون
های انجام  به جهت مطالعه این کمیت نیز، در راستای بررسي[.  23] است

های فرودی با مقادیر متفاوت  گرفته، تغییرات دما در نتیجه برخورد یون
LET    بررسي قرار گرفت که نتایج آن در شکل )الف و ب(   10مورد 

دهند  دست آمده در بخش )الف( نشان مينشان داده شده است. نتایج به
های فرودی موجب گردیده تا  ها به هنگام برخورد یونکه افزایش حامل

لحظه صورت  به  تعداد  دما  اندازه،  هر  یابد.  افزایش  دیود  درون  ای 
های ایجاد شده بیشتر باشند، افزایش دما و به تبع آن، زمان مورد  حامل

 نیاز برای رسیدن به حالت پایدار اولیه نیز بیشتر خواهد بود 
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 .mg/2MeV.cm LET=0.05 و mg/2LET=0.025 MeV.cm جریان گذرای ایجاد شده در کاتد در نتیجه برخورد یون فرودی کربن با مقادیر -8شکل 

Fig. 8. Transient current induced in cathode after  carbon ion strike due to LET=0.025 MeV.cm2/mg & LET=0.05 MeV.cm2/mg. 

 
 .و عدم وقوع آن  SEBکربن فرودی به هنگام وقوع  یون LETای از تغییرات جریان کاتد به ازای مقادیر مختلفي از مقایسه -9شکل 

Fig. 9. A comparison among the change of the cathode current due to different values of LET when SEB occurred. 
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(a 

 
(b 

برگشت   - 10شکل   افزایش  افزایش حامل الف(  نتیجه  در  دما  مقادیر  پذیر  با  فرودی  یون کربن  برخورد  نتیجه  در  دیود  درون  و   mg/2MeV.cm LET=0.025ها 

mg/2MeV.cm LET=0.05 .   های فرودی با  ناپذیر دما در نتیجه برخورد یون ب( افزایش برگشتmg/2MeV.cm LET= 0.1   وmg/2LET=0.2 MeV.cm. 

Fig 10. a)The reversible increase of temperature in the device due to the ion strike with LET=0.025 MeV.cm2/mg & LET=0.05 

MeV.cm2/mg. b) irreversible increase of temperature due to the ion strike due to LET=0.1 MeV.cm2/mg & LET=0.2 MeV.cm2/mg.
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بیشتر   افزایش  تا    LETبا  فرودی  ،  mg/2MeV.cm LET=0.1یون 
مشابه با آنچه که در تغییرات جریان کاتد مشاهده شده بود، دما درون  

ناپذیری افزایش یافته است. این پدیده، حاکي از  قطعه به شکل برگشت
ها بالای حاملهای الکتریکي بزرگ و غلظت  آن است که وجود میدان

شده است. این    1گرمایش -در دیود ولتاژ بالا منجر به ایجاد پدیده خود
   های تجربي نیز گزارش شده بودنتیجه پیشتر، در خلال انجام آزمون

های فرودی، در بالا پس از برخورد یون  -بنابراین، دیودهای ولتاژ [.  21]
ها،  معرض افزایش دما قرار دارند. انرژی برجا گذاشته شده توسط یون

ممکن است استحکام پیوندهای بلور سیلیکون را کاهش داده و منجر  
دهند  )ب( نشان مي 10سازی شکل به ذوب شدن آن گردد. نتایج شبیه

 1800رخ داده است، دمای درون قطعه تا حدود  SEBکه در حالتي که 
درجه کلوین افزایش یافته است. این در حالي است که ذوب سیلیکون  

 دهد.درجه کلوین روی مي  1687در دمای 
برد و  سازیشایان ذکر است که شبیه ازای مقادیر  به  های فوق 

LET  های نیکل و کریپتون نیز انجام شدند و تغییرات  مختلف برای یون
ها مشاهده گردید. در مورد  مشابهي در روند افزایش جریان و دما در آن

یون آزمایشات  این  در  افتادگي  کار  از  ایجاد  بر  مبني  گزارشاتي  نیز  ها 
تجربي گزارش شده است که حاکي از افزایش دمای درون قطعه تا بالاتر 

 [. 24] از نقطه ذوب آن اشاره دارد

 گیرینتیجه

 Silvacoافزار  سازی با استفاده از نرم به کمک شبیه در این پژوهش،  

TCAD    به بررسي سازوکار وقوع رخدادSEB    در یک دیود پین با
بدین   3300ولتاژ شکست   پرداخته شد.  گام نخست،  ولت  منظور در 
دیود   مدل هندسه  کارگیری  به  شبیه با  مناسب،  فیزیکي  سازی  های 

وقوع   مکانیزم  بررسي  منظور  به  سپس،  نظر  ،  SEBگردید.  در  با 
محتمل  بایاس  گرفتن  )شرایط  پدیده  این  وقوع  برای  حالت  ترین 

به نواحي مختلف دیود    LETمعکوس(، پرتو فرودی با مقادیر مختلف  
ها، تغییرات جریان  تابانیده شد و تغییرات ایجاد شده در غلظت حامل 

و میدان الکتریکي پس از برخورد یون فرودی مشاهده گردید. شایان  
  LETهای مذکور برای مقادیر مختلف برد و  سازی ذکر است که شبیه 

یون  آن از  اطلاعات  که  شد  انجام  کربن  کمک های  به    SRIM  ها 

یون به  این  آمد.  یون دست  از  یکي  فضا  ها،  محیط  در  فراوان  های 
شبیه  از  حاصل  نتایج  که  هستند.  است  آن  بیانگر  برخورد  سازی  با 

صورت  یون  به  الکتریکي  میدان  پین،  دیود  ساختار  به  فرودی  های 
شود که به  ها به شدت زیاد مي موضعي افزایش یافته و غلظت حامل 

به   تا رسیدن  افزایش دما  با  افزایش شدید جریان همراه  نوبه خود، 

 
1. Self-heating 

شرایط   حالت،  این  داشت.  خواهد  پي  در  را  سیلیکون  ذوب  نقطه 
مي برگشت نشان  را  نشان ناپذیری  که  رخداد  دهد  وقوع   SEBدهنده 

های تجربي محققان نیز مشاهده تر در آزمون دیود است که پیش درون  
آمده، هر اندازه جریان بیشتری از دست  شده بود. با توجه به نتایج به 

ها وجود داشته باشد، گرمایش بیشتری درون قطعه پدیدار خواهد حامل 
دست آمده با مراجع، شد. بدین ترتیب، با توجه به نتایج قابل قبول به

، ابزاری کارا جهت انجام Silvaco TCADافزار توان گفت که نرم مي 
 باشد.مي  بالا  - در قطعات ولتاژ   SEBمحاسبات مربوط به رخداد  
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 Breast cancer is the most common type of malignancy in women. 

Metastasis and invasion of breast tumor cells are responsible for many 

deaths from breast cancer. Simulated microgravity can alter tumor 

cell adhesion, proliferation, invasion, and metastasis. The degradation 

and regeneration of the extracellular matrix play essential roles in the 

migration and metastasis of tumor cells. E-cadherin is a cell adhesion 

molecule whose primary function is to mediate cell-matrix and cell-

cell contacts, maintaining the integrity of the extracellular matrix. 

Loss of E-cadherin is one of the initial events in metastasis and tumor 

invasion. In the present study, the expression of the E-cadherin gene 

in the MCF-7 breast cancer cell line was examined under simulated 

microgravity conditions using a clinostat for one and three days, 

utilizing real-time PCR with GAPDH as a reference gene. The effects 

of weightlessness on cell proliferation and metabolic activity were 

evaluated using the MTT assay. MTT data indicated that microgravity 

for one and three days had no significant effects on cell proliferation 

and metabolic activity. However, exposure to microgravity for one 

day led to a doubling of E-cadherin gene expression. Continued 

exposure to microgravity for three days resulted in a further increase. 

These findings suggest that microgravity conditions may reduce the 

invasive phenotype of breast cancer, potentially decreasing breast 

cancer invasion and metastasis. Studying cancer cells in a 

microgravity environment can enhance our understanding of the 

mechanisms underlying cancer progression and may lead to the 

development of new treatment methods. 
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سرط ن پست ن د    MCF-7د   ده س  ل   E-cadherinتغییرات بی ن  ژن 

 شده س زهیشب   زن  ب شرا ط 

 *زهرا حاج ابراهیمی

 فناوری، تهران، ایرانپژوهشگاه هوافضا، وزارت علوم تحقیقات و دانشیار، 

 

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1402 آبان  17دریافت 
 1402 آذر   25بازنگری 
 1402  آذر 29پذیرش 

 1402  دی 30انتشار اولین 
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تومور پستان مسئول    ی ها . متاستاز و تهاجم سلول باشد ی نوع بدخیمی در زنان م   ن ی تر ع یسرطان پستان شا 
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یک مولکول   E-cadherinپروتئین   کند. های تومور ایفا می نقش مهمی در مهاجرت و متاستاز سلول 

های سلولی است و گری ماتریکس سلولی و تماس چسبندگی سلولی است که وظیفه اصلی آن واسطه 
یکی از    E-cadherinشود. از دست دادن  منجر به نگهداری و یکپارچگی ماتریکس خارج سلولی می 

در رده   E-cadherinاولین اتفاقات در شروع متاستاز و تهاجم تومور است. درمطالعه حاضر بیان ژن  
سازی شده با دستگاه کلینواستت برای یک و وزنی شبیه سرطان پستان در شرایط بی   MCF-7سلولی  

نی  وز مطالعه شد. همچنین تاثیر بی   GAPDHو با ژن مرجع    real-time PCR  سه روز توسط تکنیک 
وزنی نشان داد که بی  MTTهای ارزیابی شد. داده  MTTبر تکثیر و فعالیت متابولیکی سلول با تست 

وزنی برای ها ندارد. همچنین بی برای یک و سه روز تاثیر معناداری بر تکثیر و فعالیت متابولیکی سلول 
وزنی برای سه روز، گردید. ادامه یافتن بی  E-cadherinبرابری بیان ژن  یک روز منجر به افزایش دو 

وزنی ممکن است ازاین طریق منجر به گردید. درنتیجه استفاده از شرایط بی افزایش بیشتر آن  منجر به 
های کاهش فنوتیپ سرطانی پستان و کاهش تهاجم و متاستاز سرطان پستان گردد. بنابراین مطالعه سلول 

های که منجر به ایجاد سرطان و پیشرفت آن م تواند به ما در فهم مکانیس وزنی می سرطانی در محیط بی 
های درمانی جدید برای درمان تواند موجب توسعه روش می شود کمک کند. همچنین این مطالعات می 
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 و اختصارات علائم  

Dulbecco's Modified Eagle Medium DMEM 

Glyceraldehyde 3-Phosphate 

Dehydrogenase  
GAPDH 

Polymerase Chain Reaction PCR 

Random Positioning Machine RPM 

 مقدمه

زنان    بدخیمی نوع    نی تر ع یشا   پستانسرطان   و شیوع آن در   استدر 
میلیون مورد جدید زن مبتلا به   2/ 3زنان رو به افزایش بوده و حدود  

در جهان شناسایی شد که از این تعداد   2020سرطان پستان در سال  
]   685000حدود   شدند  فوت  از 1نفر  توسعه  حال  در  کشورهای   .]
که دستیابی به هدف   برندی م ی اقتصادی و زیرساختی رنج  ها ت ی محدود 

افزایش بقای بیماران سرطان پستان از طریق تشخیص و درمان سریع 
ی تومور پستان مسئول ها سلول [. متاستاز و تهاجم 2کند ] ی م را دشوار  

از   شامل ها مرگ بسیاری  متاستاز  هستند  پستان  سرطان  از  ناشی  ی 
از    ی سرطانی از بافت تومور اولیه به بافت دیگریها سلول مهاجرت  

ی بالینی ضعیف در آگهش ی پ بدن است این فرآیند یک عامل اساسی در  
 [ است  پستان  سرطان  به  مبتلا  بقای  3بیماران  نرخ  برای   سالهپنج [. 

زمانی که سرطان موضعی باشد به   % 100سرطان پستان از نزدیک به  
از   باشد   25کمتر  کرده  نفوذ  دوردست  نقاط  به  که سرطان  زمانی   %
ی هدف در فرآیند ها واسطه . این امر اهمیت شناسایی و  ابد ی ی م کاهش  

از بیماران با سرطان پستان   سومک ی   باًی تقر .  دهد یم متاستاز را نشان  
 [. 4هستند ] به هنگام تشخیص اولیه از نظر متاستاز مثبت 

تبدیل از فنوتیپ غیر بدخیم به فنوتیپ متاستاتیک یک فرآیند 
سلول  آن  در  که  است  سرطانی  تکاملی  یی ها ی ژگ ی و   جی تدر بههای 

ناشی    آورند ی مدست  به  سلولی  زیرجمعیت  یک  از  در   شوند ی م که  و 
[. تخریب 4نهایت قادر به تکمیل تمام مراحل آبشار متاستاتیک هستند ] 

و بازسازی ماتریکس خارج سلولی نقش مهمی در مهاجرت و متاستاز 
ایفا  ها سلول  تومور  مولکول   E-cadherin  ن ی پروتئ  .کند ی می  یک 

واسطه  آن  اصلی  وظیفه  که  است  سلولی  ماتریکس چسبندگی  گری 
تماس  و  یکپارچگی سلولی  و  نگهداری  به  منجر  و  است  سلولی  های 

سلولی می  خارج  از  ماتریکس  از   E-cadherin  دادن دست شود.  یکی 
[. مولکول  5اولین اتفاقات در شروع متاستاز و تهاجم تومور است ] 

E-cadherin    چسبندگی سلول به سلول با  کننده م ی تنظ یک مولکول
شود، های اپیتلیال طبیعی بیان میو در اکثر بافت  باشد ی م کمک کلسیم  

. عدم وجود ابدی ی مهای سرطانی کاهش  اما بیان آن در اکثر انواع سلول 
E-cadherin    ی انسانی ها سرطان باعث تمایز زدایی و تهاجمی شدن

نشان    شودی م  مولکول    E-cadherin  دهدیم که   کنندهسرکوب یک 
عملکردی یک   cadherin-Eبنابراین، افزایش بیان  ؛  [6تومور است ] 

 استراتژی جدید درمانی سرطان است. 
سرطان  ها روش  به  مبتلا  افراد  در  درمان  برای  مختلفی  ی 

جمله    شود ی م استفاده   آن  از  درمان  درمان ی م ی ش به    توان ی م که  ی، 
هورمون  جراحی،  بروز  هدفمند،  کرد.  اشاره  پرتودرمانی  و  درمانی 

اندام  روی  سمی  اثرات  و  دارویی  مقاومت  غیرهدف،  سرطان،  های 
شیمی  مهم  معایب  از  تکنیک همگی  سایر  و  درمانی  درمانی  های 

محدود   را  سرطان  داروهای ضد  از  استفاده  است  ممکن  که  هستند 
را کاهش   بیمار  زندگی  کیفیت  نتیجه  در  و  ] کرده  پیگیری  7دهد   .]

و    ها روش و   افته ی  بهبود داروهای ضد سرطان بالقوه جدید با عملکرد 
مشکلات  ها ی استراتژ  حل  برای  کمتر  جانبی  عوارض  با  جدید  ی 
ی اخیر  ها سال ی فعلی از اهمیت بالایی برخوردار است. در  ها درمان 

بی  محیط  که  است  شده  موجب    شده ی ساز ه ی شب وزنی  مشخص 
و   سلولی  اسکلت  در  تغییر  جمله  از  سلولی  ی  ها مولکول تغییرات 

  تواند ی م   شده ی ساز ه ی شب وزنی  [. بی 8شود ] ماتریکس خارج سلولی می 
را نیز  های توموری، تکثیر، تهاجم و متاستاز آن چسبندگی سلول  ها 

های مولکولی که منجر به  [. با این وجود، مکانیسم 8- 10تغییر دهد ] 
تغییرات   نشده درست به هنوز    گردد ی م این  شناسایی  همچنین  ی  اند. 

بی ا مطالعه  محیط  در  کلینواستت    شده ی ساز ه ی شب وزنی  ی  دستگاه  با 
تهاجم  وزن ی ب نشان داد که   تکثیر و چسبندگی و  به کاهش  ی منجر 

محیط  سلول  در  ملانوما  سرطانی  متاستاز    in vitroهای  کاهش  و 
 [.  11گردد ] می   in vivoها به ریه در شرایط  آن 

تواند به  وزنی میهای سرطانی در محیط بی مطالعه سلول  ن،یبنابرا
هایی که منجر به ایجاد سرطان و پیشرفت ما در شناخت و درک مکانیسم

موجب توسعه    تواندیمکمک کند. همچنین این مطالعات    ،شودیمآن  
های درمانی جدید برای درمان سرطان شود. ازآنجا که قرارگیری روش

از  در شرایط بی  اکثر مطالعات  وزنی واقعی پرهزینه و مشکل است، در 
بنابراین، هدف از مطالعه  ؛  کنند استفاده می وزنی  بی   سازهیشبهای  دستگاه

ژن   بیانی  تغییرات  بررسی  بی   E-cadherinحاضر  محیط    وزنی در 
سرطان    MCF-7با دستگاه کلینواستت در رده سلولی    شدهیسازه یشب

 باشد.  پستان می

 ها روش مواد و 

پژوهشگاه هوافضا در   پزشکی فضایی در - آزمایشگاه زیست  در  حاضر  مطالعه 
از مرکز ملی ذخایر    MCF-7 است. رده سلولی  رسیده  انجام  به  1401سال  

ژنتیکی و زیستی ایران، کرج، خریداری شد و در شرایط استاندارد به آزمایشگاه  
   منتقل شد. 
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 MCF-7های كشت و تکثیر سلول 
در T25   (TPP, Switzerlandفلاسک    در   MCF-7های  سلول   )

و در حضور  درجه سانتی   37انکوباتور   و  دکربنی اکس ی د گاز    %5گراد 
کشت   )   DMEMمحیط  بالا  گلوکز   Dulbecco's Modifiedبا 

Eagle Medium; Biowest, France )  گاوی   %10همراه  به سرم 
 (FBS; Biowest, France  و پ ها ک ی وت ی ب ی آنت   % 1(   /سیلن نی ی 
– تریپسین  آنزیم با  ها سلول کشت و تکثیر شدند. پاساژ   تومایسن پ ر ت س ا 

EDTA   (Biowest, France  )05 /0    80 شدن % و به هنگام پوشیده % 
 انجام شد.  ، ها سلول فلاسک توسط  کف 

 وزنی تیمار بی 

سلول   2× 610وزنی در پاساژ چهارم انجام شد. برای این منظور،  تیمار بی 
های منتقل شدند. نمونه   ( tissue culture tubeهای کشت سلول )به لوله 

وزنی( و گروه  بدون بی  یا  G1های کنترل ) مورد مطالعه شامل گروه سلول 
جلوگیری از    منظور به وزنی( بودند.  روز بی   3روز و    1وزنی ) ی بی ها سلول 

با محیط کشت پر   کاملًاهای کشت  ایجاد حباب و نیروهای برشی، لوله 
 HEPESمولار  میلی   15محیط کشت، از غلظت    pHشدند. جهت حفظ  

بی  شد.  ) استفاده  کلینواستت  G001 /0وزنی  دستگاه  توسط   محوره تک ( 
گردید.   فراهم  ملل(  سازمان  از  استریل   صورت ن ی بد )اهدایی  از  که پس 

% و قرار دادن آن در داخل   70کردن دستگاه توسط نور ماوراءبنفش و الکل  
ها در مرکز کلینواستت تثبیت و دور دستگاه کلینواستت بر  انکوباتور، نمونه 

روز، دستگاه خاموش و   3و    1های  قرار داده شد. در زمان   rpm30روی  
از روی دستگاه برداشته شدند. لازم به ذکر   RNAها جهت استخراج  نمونه 

با  ها گروه است   همزمان  کنترل  تست  ها نمونه ی  داخل وزن ی ب ی  در  ی 
قرار گرفتند. کلیه   از دستگاه کلینواستت  و خارج  بار   3  ها تست انکوباتور 

 انجام شد.  

 Real- time PCRبه روش    E-cadherinبررسی بیان ژن  

ژن   بیان  تکنیک    E-cadherinمیزان    Real-time PCRتوسط 
-RNA   (RNXتام با استفاده از کیت استخراج     RNAمطالعه شد. 

Plus; Sinaclon, Iran  و مطابق با پروتکل شرکت استخراج گردید )
تا زمان استفاده ذخیره شد. صحت    گراد ی سانت درجه    - 80و در دمای  
با استفاده از الکتروفورز ژل آگارز، اسپکتروفتومتری    RNAو تمامیت 

برای ژن کنترل    PCRنانومتر و همچنین    280و    260  موج طول در  
 داخلی بررسی شد.  

و با استفاده از کیت     cDNAتام برای سنتز   RNAیک میکروگرم از 
در حجم    Prime Script TM RT reagent   (Takara, Japan)تجاری 

میکرولیتر و مطابق پروتکل شرکت سازنده استفاده شد. محصول    20واکنش  
cDNA     ذخیره    گراد ی سانت درجه    - 20سنتز شده تا زمان استفاده در دمای

ژن  تکثیر  جهت  شد.  داخلی،    E-cadherinهای  گردید  کنترل  ژن    2و 
سنتز شده به همراه پرایمرهای مخصوص هر ژن در    cDNAمیکرولیتر از  

 SYBR Green Real Timeبا استفاده از کیت    Real time PCRواکنش  

Master Mix    (Takara, Japan  دستگاه و   )StepOnePlus Real-

Time PCR  (Applied Biosystems, USA  ،)PCR    شد. شرایط دمایی
)دمای    صورت به   PCRواکنش   اولیه  دناتوراسیون  مرحله  درجه    95یک 

یک مرحله دناتوراسیون    صورت به سیکل    40ثانیه( و در ادامه    30،  گراد ی سانت 
)دمای    زمان هم ثانیه(، و یک مرحله گسترش    30،  گراد ی سانت درجه    95)دمای  

ها بعد از اتمام واکنش  ثانیه(  بود. منحنی ذوب ژن   34،  گراد ی سانت درجه    60
Real time PCR    رسم گردید و محصولاتPCR    توسط الکتروفورز ژل

فرمول   و  نسبی  با روش کمی  بیان ژن  میزان  بررسی شد.    CTΔΔ–2آگارز 
  GraphPad Prism  افزار نرم محاسبه گردید. نمودار بیان ژن با استفاده از  

  PCRبود. شـرایط دمایی واکنـش     GAPDHرسم شد. ژن کنترل داخلی 
درجه    60و در دمای اتصال    E-cadherinبرای ژن مرجع مشـابه با ژن  

با    گراد ی سانت  اختصاصی  پرایمرهای  و     OLIGO7  افزار نرم بود.  طراحی 
-Eساخته شد. توالی پرایمر برای ژن   Macrogen    (South Korea  )شرکت  

cadherin   صورت به  forward: 5'-GCACCGTCAAGG 

CTGAGAAC-3'    وreverse: 5'-TGGTGAAGACGCCAGT 

GGA-3'    ژن برای  -'forward: 5  صورت به   GAPDHو 

ACGACCACTTTGTCAAGCTCAT -3'    وreverse: 5'-

TCCACCACCCTGTTGCTGTA -3'   .بود   

 MTTبررسی میزان فعالیت متابولیکی و تکثیر سلولی با تست  

شده    MTTتست   طراحی  سلول  متابولیکی  فعالیت  میزان  بررسی  برای 
اساس  ی زنده باشد.ها سلول تعداد    دهنده نشان   تواند ی م است که این میزان  

که سیستم سوکسینات دهیدروژناز موجود در  است    بی ترت ن ی ا به این آزمایش  
  ل ی فن دی   5  و   2  ازول ی ت   ل ی مت   ی د   MTT   (3،4،5سلول باعث تبدیل رنگ  

فرمازان  (،  د ی برم   وم ی تترازول  سپس  شودی م  رنگبنفش به  ی  هاستالیکر. 
توسط   با دستگاه    شدهحل   DMSOفرمازان  ایجاد شده  میزان رنگ  و 

( خوانده نانومتر(    600تا    500  موجطولدر    معمولاًاسپکتروفتومتری 
تعداد بیشتر   دهنده نشان بیشتر باشد    موج طول . هرچه جذب در این  شود ی م 

از کیت   MTT  در محیط مورد آزمایش است. جهت انجام تست   ها سلول 
MTT  شرکتATOCEL    .برای این منظور پس از کشت استفاده شد
میکرو    20ی،  وزن ی ب خانه و قرار گـرفتن در شرایـط    96در پلیت    ها سلول 

تا    3برای مدت    هانمونه و    اضافه شد   هر چاهک به  MTT  لیتر محلـول  
  سپس بنفش قرار داده شد.  ساعت درانکوباتور و تا ظاهرشدن رسوب    4

به هر چاهک   DMSOمیکرو لیتر    200و    خارج شد  ی آرام  به   محلول رویی 
در ی فرمازان پیپتاژ شد. جذب نوری ها ستال یکر اضافه و جهت حل شدن 

 الایزا ریدر خوانده شد.  نانومتر توسط دستگاه   570  موج طول 
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 آنالیز آماری 

ها با انحراف معیار گزارش شده است و داده ±میانگین  صورتبه هاداده
در   داریمعن  P≤05/0آنالیز شد. ازنظر آماری    Unpaired t testتست  

 نظر گرفته شد.  

 نتایج

( حاکی از اتصال صحیح پرایمرها و تکثیر قطعات 1شکل منحنی ذوب )
قطعات   وجود  عدم  و  برای ژنراختصاصیغاختصاصی  موردنظر ی  های 

باند مشاهده شد که   تنها یک  آگارز  الکتروفورز ژل  در  بر دییتأبود.  ی 
نشان    هادادهنتایج منحنی ذوب و عدم تکثیر محصول غیراختصاصی بود )

( حاکی از این  2)شکل  real-time PCRداده نشده است(. نتایج واکنش  
سرطان پستان   MCF-7در رده سلولی    E-cadherinبود که بیان ژن  

با دستگاه   شدهیسازه یشبوزنی  پس از یک روز قرارگیری در محیط بی
های کنترل )جاذبه دو برابر در مقایسه با نمونه   باًیتقرکلینواستت، به میزان  

وزنی برای سه  (. ادامه یافتن بیP< 01/0)  ابدی( افزایش میg  1نرمال؛  
ژن   بیان  بیشتر  کمی  افزایش  به  منجر  رده   E-cadherinروز  این  در 

 سلولی شد.  

 
 E-cadherin.و  GAPDHهای نمودار منحنی ذوب ژن -1شکل 

Fig. 1. Melting curve diagram of GAPDH and E-cadherin gene. 

 
سرطان پستان    MCF-7در رده سلولی    E-cadherinتغییرات بیانی ژن    -2شکل  

بی محیط  در  قرارگیری  روز  سه  و  یک  از  دستگاه   شدهیسازهیشبوزنی  پس  توسط 
 . gدر شرایط جاذبه نرمال یک  (C)کلینواستت و گروه کنترل 

Fig. 2. Expression changes of E-cadherin gene in MCF-7 

breast cancer cell line after one and three days of being placed 

in a simulated microgravity environment using a Clinostat 

device and control group (C) under normal gravity conditions 

of 1G. 

  طور همان نشان داده شده است.    (3)در شکل    MTTنتایج آنالیز  
ی برای یک و سه  وزنیبی  سازهیشبشرایط    شودیمکه در شکل مشاهده  

،  نداشته است  هاسلول معناداری بر تکثیر و فعالیت متابولیکی    ریتأثروز  
 درج شوند. 

 
سرطان پستان پس از یک و    MCF-7در رده سلولی    MTTنتایج تست    -3شکل  

توسط دستگاه کلینواستت و گروه   شدهیساز هیشبوزنی سه روز قرارگیری در محیط بی
 .gدر شرایط جاذبه نرمال یک  (C)کنترل 

Fig. 3. Data of MTT test in MCF-7 breast cancer cell line 

after one and three days of being placed in a simulated 

microgravity environment using a Clinostat device and 

control group (C) under normal gravity conditions of 1G. 
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 بحث 

، سرطان پستان بیشترین میزان شیوع را در بین زنان دارد  ها سرطان در بین  
و میزان ابتلا به این سرطان در اکثر کشورهای جهان و از جمله کشور ایران  

آلودگی هوا   افزایش  در شهرهای صنعتی،    ژه ی و به به دلایل مختلفی چون 
افزایش استرس، رژیم غذایی و افزایش استفاده از غذاهای فناوری شده و  

ی درمانی  ها روش [. همچنین با وجود توسعه  1،  2آماده در حال افزایش است ] 
از   استفاده  و  مختلف  ها روش جدید  جراحی،    طور به ی  مانند  همزمان 

ی و پرتودرمانی، میزان مرگ بیماران مبتلا به سرطان همچنان  درمان ی م ی ش 
بیانگر ناکارآمد بودن    باشد ی م زیاد   ی درمانی سرطان و  ها روش و این امر 

بیماری   این  ما در مورد  دانش  نبودن  به  باشد ی م کافی  . در مطالعه حاضر 
ی  وزن ی ب در شرایط    MCF-7مطالعه رده سلولی آدنوکارسینوم پستان انسان  

در این    E-cadherinتوسط دستگاه کلینواستت و بیان ژن    شده ی ساز ه ی شب 
به مدت    شده ی ساز ه ی شب شرایط پرداختیم. مطالعه ما نشان داد که بی وزنی  

یک روز منجر به افزایش بیان این ژن در این رده سلولی به میزان دو برابر  
ار داشتند  قر   gی کنترل که در شرایط جاذبه نرمال یک  ها سلول در مقایسه با  

  3ی برای مدت  وزن ی ب ی  ساز ه ی شب در شرایط    ها سلول گردید. ادامه قرارگیری  
 روز منجر به افزایش کمی بیشتر این ژن گردید.  

انسان  سلول  پستان  آدنوکارسینوم  سلولی    MCF-7های  رده  یک 
آید و در انواع  دست می کلاسیک است که از بیمار مبتلا به سرطان پستان به 

استفاده   سلولی  رده  این  از  پستان  سرطان  مطالعات  رده  شود ی م مختلف   .
است    افته ی ز ی تما ی اپیتلیال پستان  ها سلول ی  ها ی ژگ ی و دارای  MCF-7 سلولی 

[ به همین دلیل  12]  کند ی م ی استروژن و پروژسترون را بیان  ها رنده ی گ که  
پستان   سرطان  مطالعه  برای  درمان    ژه ی و به مناسب  در  داروها  اثر  مطالعه 

 .   باشد ی م سرطان پستان  

یک مولکول چسبنده سلولی است که در    E-cadherinمولکول  
بیان   پستان  طبیعی  بیان    شودیمبافت  کاهش  با    E-cadherinو 

ی بالینی ضعیف سرطان پستان مرتبط است. از دست دادن بیان  آگه شیپ
E-cadherin    منجر به افزایش تحرک سلولی، افزایش تهاجم سلولی و

ی هاسلولو درنهایت منجر به تبدیل    شودیممقاومت در برابر آپوپتوز  
سرطان در  مزانشیمی  به  بنابراین،  ؛  [5،  6،  13] شودی م اپیتلیالی 

عملکردی   پروتئین  سطوح  استراتژی    E-cadherinبازگرداندن  یک 
ی  وزنیبجایگزین برای درمان سرطان است. مطالعه حاضر نشان داد که  

مثبت بر بیان این ژن دارد و منجر به افزایش بیان آن در رده سلولی   ریتأث
. نتایج حاصل از این  شودی مپس از یک روز    MCF-7سرطان پستان  

توسط ژانگ  و همکاران در    آمده  دستبه ی  هادادهمطالعه در راستای  
( β-elemeneالمن ) -ها نشان دادند که داروی بتا. آنباشدیم  2013سال  

ی مهاجرتی و تهاجمی  هایژگیوبا خواص ضد سرطانی منجر به کاهش  
افزایش بیان پروتئین    قیاز طرو این کار را    شودیم  MCF-7رده سلولی  

cadherin-E    کاهش  آن [.  14]  دهدی مانجام که  دادند  نشان  ها 
به دنبال تیمار با    MCF-7مهاجرتی و تهاجمی رده سلولی  ی  هایژگیو

بیان  -بتا افزایش  و  مسیر E-cadherinالمن  کنترل  خاطر  به   ،
بنابراین تنها افزایش  ؛  [14باشد ]یم   MTA3/Snailα/ERسیگنالینگ  

-MCFی  هاسلولبرای کاهش تهاجم و متاستاز    E-cadherinبیان ژن  

مختلفی در   رسانامیپو مسیرهای   باشد ی نمرده سرطانی پستان کافی  7
که   باشدیمی سرطانی و متاستاز و مهاجرت آنها دخیل  هاسلولکنترل  

القا شود. همچنین زارع   E-cadherin ممکن است توسط افزایش بیان  
منجر   (piperine)نشان دادند که پیپرین   2020و همکاران نیز در سال 

  ق یاز طر  MCF-7ی مهاجرتی و تهاجمی رده سلولی  های ژگیوبه کاهش  
[. پیپرین همچنین منجر  15]  شودیم   cadherin-Eافزایش بیان پروتئین  

و رگزایی نیز در این رده سلولی    VEGFو    MMP-9به مهار بیان ژن  
بیانگر این است که علاوه بر  15گردید ] تنظیم   E-cadherin[ که باز 

ی سرطانی لازم  هاسلولی دیگری نیز در مهار متاستاز و تهاجم  هاژن
بررسی  ؛  باشدیم برای  مهار وزنی ب  ریتأث بنابراین  و  متاستاز  بر  ی 
تهاجمی  هایژگیو سیگنالینگ  هاسلولی  مسیرهای  باید  سرطانی  ی 

 ی دیگر نیز مطالعه شود. هاژنمختلف و 
مثبت    ر ی تأث ی بیانگر  وزن ی ب همچنین مطالعات دیگری نیز در شرایط  

. تحقیقات نشان داده  باشد ی م ی سرطانی  ها سلول ی در کاهش فنوتیپ  وزن ی ب 
بی  توموری،  چسبندگی سلول   تواند ی م   شده ی ساز ه ی شب وزنی  است که  های 

ی در  ا مطالعه [. همچنین  8- 10تکثیر، تهاجم و متاستاز آنها را تغییر دهد ] 
داده است که    شده ی ساز ه ی شب وزنی  محیط بی  با دستگاه کلینواستت نشان 

های سرطانی  ی منجر به کاهش تکثیر و چسبندگی و تهاجم سلول وزن ی ب 
  in vivoو کاهش متاستاز آنها به ریه در شرایط    in vitroملانوما در محیط  

  2023ی که توسط ساهانا  و همکاران در سال  ا مطالعه [. در  11]   شود می 
روز و    13برای مدت    مدت ی طولان ی  وزن ی ب صورت گرفت مشاهده شد که  

 ( اتفاقی  وضعیت  ماشین  دستگاه   Random Positioningتوسط 

machine=RPM  ی اسکلت سلولی، ماتریکس  ها ژن ( منجر به تغییر بیان
و   سلولی  شامل  ها ژن خارج  سیگنالینگ  مسیرهای  در  درگیر  ،  AKT1ی 

MAPK14  ،VEGF  ،RAF1 ، VCL  ،MTOR ، ERK1     در غیره  و 
[.  16شود ] ی م سرطان پستان    MB-MDA-231و    MCF-7ی رده  ها سلول 

و همکاران بر روی    استراب ی که توسط  ا مطالعه در    2019همچنین در سال  
صورت    RPMی  وزن ی ب   ساز ه ی شب رده سلولی سرطان پستان و توسط دستگاه  

ساعت موجب افزایش بیان    24ی برای مدت  وزن ی ب گرفت مشخص شد که  
  VIMو    KRASی  ها ژن و کاهش بیان    VCAM1و    BRCA1ی  ها ژن 

  TP53و    MAPK1  ،MMP13  ،PTENی  ها ژن ی بر بیان  ر ی تأث و    شود ی م 
  شده ی ساز ه ی شب ی  وزن ی ب ی سرطان ریه در شرایط  ها سلول [. مطالعه  17ندارد ] 

ساعت حاکی   72و  48، 24به مدت  2023توسط بغوم و همکاران در سال 
بیان   تغییر در  بیومارکرهای    ها ژن از  یی تومور همچون  زا ی من ی ا در    مؤثر و 
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[.  18بود ]   CFBو    cadherin-E  ،FCGBP  ،BPIFB ،F5   ،CST1افزایش  
که   دادند  نشان  همچنین  رشد  وزن ی ب آنها  کاهش  به  منجر  ی  ها سلول ی 

از  سرطانی و کاهش متاستاز و برگشت تغییر از حالت اپیتلیال به مزانشیم  
حاضر ما تنها به    در مطالعه [.  18]   گردد ی م   cadherin-Eافزایش بیان    ق ی طر 

پرداختیم. در مطالعه قبلی ما نشان دادیم که    E-cadherinبررسی بیان ژن 
در رده سلولی     CD44ی برای مدت یک روز منجر به کاهش بیان ژن  وزن ی ب 

MCF-7    همچنین مطالعه ما نشان داد    گردد ی م روز    3و افزایش آن پس از
که میزان آپوپتوز در این رده سلولی پس از یک روز قرارگیری در شرایط  

[. مولکول  19]  ابد ی ی م درصد افزایش  40به میزان  شده  ی ساز ه ی شب ی وزن ی ب 
CD44    در چسبندگی سلول، هدایت رشد و مسیرهای سیگنالی سلول نقش

بنابراین  ؛  ابد ی ی م دارد و بیان آن در تومورهای تهاجمی سرطان سینه افزایش  
  مؤثر ی ممکن است در کاهش فنوتیپ سرطان سینه  وزن ی ب کاهش آن توسط  

بیانگر این نکته باشد    تواند ی م روز   3باشد. همچنین افزایش بیان آن پس از 
ی ممکن است وابسته به  وزن ی ب که تغییرات بیانی رده سرطانی در شرایط  

 زمان باشد.  

 گیرینتیجه

 شدهیسازه ی شبی  وزنی بی، مطالعه حاضر نشان داد که شرایط  طورکلبه 
منجر به افزایش بیان ژن    تواندیم)یک روز و سه روز(    مدتکوتاهبرای  

E-cadherin    در رده سلولی سرطانی پستانMCF-7    گردد و درنتیجه
طریق منجر به کاهش فنوتیپ    ن ی از ا ی ممکن است  وزنی ب استفاده از شرایط  

بنابراین پیشنهاد  ؛  سرطانی پستان و کاهش تهاجم و متاستاز سرطان پستان شود 
و    شود ی م  در سرطان  درگیر  سیگنالینگ  مسیرهای  بعدی،  مطالعات  در  که 

ی در رده سلولی  وزن ی ب در شرایط     E-cadherin  دست ن یی پا ی بالادست و  ها ژن 
MCF-7    سایر گردد.  هاردهو  مطالعه  سلولی  مطالعه    ،یکل  طوربه ی 

تواند به ما در درک و شناخت  وزنی میهای سرطانی در محیط بی سلول
کمک    شودیمهای که منجر به ایجاد سرطان و پیشرفت آن  مکانیسم

مطالعات   این  همچنین  روش   تواند یمکند.  توسعه  درمانی  موجب  های 
 جدید برای درمان سرطان گردد. 

 تعارض منافع

 است.  بیان نشده ههیچگونه تعارض منافع توسط نویسند
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