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 چكیده

ابی مشاهدات ردی ی برتعیین مدار مبتن ای ناوبری جهانی، ایدةمشاهدات سیستم ماهوارهاز طریق بعدی موقعیت، گیری سهاندازه
هدات ای از جمله نویز با فرکانس بالا، مشهایضعف است، موسومکه به روش کینماتیک  روشاین  را فراهم آورد. ماهواره به ماهواره

ت های نیرو با واقعیمدل نداشتن مدار دینامیکی به علت انطباق همچنین .دارد شرایط مشاهده ناکافیآلوده به خطاهای فاحش و 
به حرکت  ةبیان حرکت ماهواره در قالب معادل از سوی دیگر د.شو استفادهینی بپیش برایل آهبه عنوان مدار ایدتواند نمیونی بیر

. در این دکرهای روش کینماتیک را جبران آورد تا بتوان کاستیاین امکان را فراهم می ،نیروهای وارد بر ماهواره هایکمک مدل
 بسط ، توسط فیلتر کالمندینامیکو  کینماتیکترکیب مدار  به کمک ارتفاع پایینهای مدار آنی ماهواره ة، هدف محاسبتحقیق
 ارهحرکت ماهو ةتوسط معادل ،آمده از مشاهداتدستهب نقاط ضعف مدارروش پیشنهادی در  .استتحت عنوان مدار هیبریدی یافته 

شود. های نیرو میهمچنین امکان برآورد پارامترهای مدل دینامیکی موجب افزایش دقت مدل .یابدبهبود می به عنوان قید کمکی
ط توسماهواره به ماهواره اهدات ردیابیموردی مش ةمطالعدهد. داف آنی تعیین مدار ارائه میدقت قابل قبولی به منظور اه نتایج

 ةکه در این نمون است 2008نوامبر  13در تاریخ  GRACEو  CHAMPهای ماهواره به (Pکد ةمشاهد) GPSهایماهواره
ج با مدار صحت نتای .یابدمشاهداتی سطح نویز مدار نهایی هیبرید در مقایسه با مدار کینماتیک به بیش از چهار برابر کاهش می

 مقایسه شده است.مرکز تحقیقاتی علوم زمین هلموتز واقع در پتسدام شده توسط  پسین تولیدعلمی پردازش 
 

 مشاهدات ردیابی ماهواره به ماهواره ،مدار آنی،مدار ارتفاع پایینهای زمینماهوارهیافته، فیلتر کالمن بسط :های كلیدیواژه
 

 مقدمه. 1

 Low Earth)ارتفاع پایین هایپایش آنی ماهواره

Orbiters)  شامل تعیین بردار وضعیت، حفظ و توجیه

. استپیشرانه  ةماهواره در مدار مورد نظر و مدیریت سامان

بردار  دبای،از یک سو پایش مداری برایبه عبارت دیگر 

و از سوی دیگر در زمان  شود وضعیت در هر لحظه معلوم

تئوری  ة. در این مقاله جنبپذیر باشدبینیآتی نیز پیش

عقیب تسازی توسط مشاهدات واقعی مسئله به همراه پیاده

 Satellite to Satellite) ماهواره به ماهواره

Tracking)د.شوبررسی می 

مشاهدات ردیابی پایة در روش تعیین مدار بر 

(، به 2003 ؛2001ماهواره به ماهواره)بوک و همکاران، 

گیری و مشاهده، همواره علت استواری سیستم بر اندازه

خطاهای سیستماتیک، تصادفی )نویز( و همچنین 

در این فرآیند وجود دارد که  هاخطاهای بزرگ یا اشتباه

اد ایج برایشود. شده میسبهباعث کاهش دقت مدار محا

 ةوسیل هتوان مدار تولیدشده بمداری دقیق و مستحکم، می

های تواند به کمک مدل. اینقید میدکرمشاهدات را مقید 

حرکت ماهواره ارائه شود که توسط  ةنیرو در قالب معادل

یلتر را فمدار تولیدشده از مشاهدات فیلتری دینامیکی، 

های مداری المان ةزمان با محاسباز سوی دیگر همد. کن

حرکت را بهبود  ةتوان پارامترهای مربوط به معادلمی

و  سازینیروهای پایستاراهمیت این مسئله در مدل بخشید.

کیلومتری سطح زمین  500غیرپایستار در ارتفاع کمتر از 

)در ارتفاعی که نیروهای غیرپایستار نظیر اصطکاک 

شود و ند( آشکار میتوجهی دار درخوراتمسفری اثر 

 ارتفاعهای در پایش مداری ماهواره ،شدهبینیمدار پیش

بینی ایفا خواهد کرد واطلاعات پیشنقش کلیدی پایین

 .استناپذیر امری اجتناب

 ةنحو دومدر ادامه در این تحقیق ابتدا در بخش 

بررسی  GPSمحاسبه مدار کینماتیک از مشاهدات 
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در  ،آنشود. پس از تعریف مدار کینماتیک و معایب می

حرکت دینامیکی مدار  ةوم مدار دینامیک و معادلسبخش 

مدار  هایوم ضعفسد. در انتهای بخش شوبررسیمی

 د. با توجه به مشکلات موجود درشودینامیکی بررسی می

رید مدار هیب چهارمدر بخش  ،مدار دینامیکی و کینماتیک

 هایدر این بخش ویژگی شود.به عنوان راهکار ارائه می

د. شوهیبریدی به صورت کمی و کیفی بررسی می مدار

 د.شوبندی میآمده جمعدستهآخر نتایج ببخش  در

 

 تعيين مدار کينماتيك. 2

 ,SLRگیری نظیر های نوین اندازهپس از ورود سیستم

DORIS  وGPS های گیری وتعقیب ماهوارهدر اندازه

مدار، فرآیند تعیین مدار دستخوش تغییرات اساسی زمین

توان به کمک و این ایده مطرح شد که چگونه میشده 

مستقل از هر مدل نیرو به موقعیت مداری  هایهمشاهد

دسترسی پیدا کرد. این نگرش نو سبب ایجاد شاخة 

 که تعیین مدار کینماتیک نامشد جدیدی در تعیین مدار 

که مسیر ماهواره بدون در نظر ست گرفت و بدین معنا

تنها به کمک مشاهدات تعیین  های نیرو وگرفتن مدل

 ةشود. در این تحقیق، تعدیل مشاهدات بر پایمی

سازی گرادیان بیس، توسط قید کمترین های بهینهروش

فاع های ارتمربعات، جهت تعیین مدار کینماتیک ماهواره

داچ و ؛ 2001)بوک و همکاران، شودپایین استفاده می

ه مشاهده بکنیم هر . در آغاز فرض می(2007همکاران،

از پارامترهای مجهول در قالب مدل  Fصورت تابع 

از نوع پارامتریک  GPSشود. مشاهدات ریاضی بیان می

 1ةاین مدل، در رابط ة(. بر پای1976هستند )میخاییل،

سیستم معادلات مشاهداتی به همراه خطای موجود در 

 (.1976شود)میخاییل،مشاهدات بیان می

𝐿 = 𝐹(𝑋) (1              )                                                

بودن مشاهدات نسبت به پارامترهای با توجه به غیرخطی

توان به کمک بسط به سری تیلور حول مقدار مجهول می

 د.تبدیل کر 2خطی  ةآن را به رابط ،مناسب ةاولی

𝐿 = 𝐹(𝑋0) +
𝜕𝐹(𝑋)

𝜕𝑋
|𝑥=𝑥0

𝛥𝑋 + 𝑂𝐹 (2                    )  

غیرخطی بسط  ةشدهای خذفشامل ترم OF،آنکه در 

اختلاف  ΔXپارامتر مجهول،  ةمقدار اولی 0X، تیلور

Aها و آن ةشده و مقادیر اولیپارامترهای تعدیل =

∂F(X)

∂X
|x=x0

 ةماتریس ضرایب یا ماتریس ژاکوبی مرتب 

. هستنداول از مشاهدات نسبت به پارامترهای مجهول 

مشاهدات بر حسب تصحیح  ةشدخطی ةبازنویسی معادل

 :دهدتصحیحات را نمایش می ةبر مشاهدات، معادل

𝜖 = 𝐴𝛥𝑋 − (𝐿 − 𝐹(𝑋0)) = 𝐴𝛥𝑋 − 𝑙 (3               )  

l،که در آن = (L − F(X0))  به تفاضل میان کمیت

دارد. ماهیت مشاهدات قابل اشاره مشاهداتی و محاسباتی 

ورت صه شوند که ببیان توسط مدل تصادفی فرض می

 شود.بیان می 4ة رابط

P = Q-1 = 2
0C-1                                                 )4( 

-ماتریس کو Qماتریس وزن مشاهدات،  P، که در آن

انحراف معیار وزن واحد  ةمقدار اولی 0فاکتور مشاهدات، 

(0
2 فاکتور واریانس اولیه( وC ماتریس واریانس-

مشاهدات مستقل در ند. چنانچه هستکوواریانس مشاهدات 

به یک ماتریس قطری  Pماتریس وزن  T، نظر گرفته شود

(. در این حالت وزن هر 1976 شود )میخاییل،میتبدیل 

i2/0 ةمشاهده از رابط
2=  iP آید که در آن دست میه ب 

2

i  ةه مشاهدبواریانس مربوطi در تعدیل کمترین استام .

سازی فرم توسط مینیمم 3تصحیحات  ةمربعات، حل معادل

روش  بهآمده دستهب ةآید. معادلدست میه ب PTمربعی 

شود و سیستم معادلات نرمال ضرایب لاگرانژ حل می

 (.1976د )میخاییل،گردتشکیل می

(ATPA) 𝛥𝑋 – ATPl = N𝛥𝑋 – b = 0                    )5( 

سمت راست  bنرمال و  ةماتریس معادل N،که در آن

کامل  ةمرتب N. اگر ماتریس استنرمال  ةسیستم معادل

داشته باشد آنگاه یک ماتریس مربعی معین متقارن و 

پذیر خواهد بود. بردار تصحیح پارامترهای مجهول وارون

 شود.بیان می (6)ةصورت رابطه ب

𝛥𝑋 =(ATPA)-1ATPl = N-1b                                 )6( 

 .استمعکوس ماتریس معادلات نرمال  N-1که در آن 

پردازیم. می( 6)دله اتشکیل مع ةدر ادامه به نحو



 415                                                       ...            های ارتفاع پايينتعيين مدار هيبريدی آنی ماهواره

 

 

ارسالی توسط  Pکمیت مشاهداتی در این تحقیق، کد 

ام sةام ماهوارiفرکانس  P. کد استGPSهای ماهواره

GPS ع پایین ارتفا ةماهوار ةصفر که گیرند ةتفاضل مرتب

بیان  (7) ةصورت معادله د، بکندریافت می

اشوهلا و روتاچر،  ؛ 2002گردد)اشوهلا و روتاچر، می

2003.) 

(7        )         𝑃𝐿𝐸𝑂,𝑖
𝑠 = 𝜌𝐿𝐸𝑂

𝑠 + 𝑐(𝛿𝑡𝐿𝐸𝑂 + 𝛿𝑡𝑠𝑦𝑠,𝑖) − 

𝑐(𝛿𝑡𝑠 + 𝛿𝑡𝑠𝑦𝑠,𝑖) + 𝛿𝜌𝑖𝑜𝑛,𝑖 

+𝛿𝜌𝑚𝑢𝑙,𝑖 + 𝛿𝜌𝑝𝑐𝑜,𝑖 + 𝛿𝜌𝑝𝑐𝑣,𝑖 + 𝜀𝑖 

PLEO,i                                                         شده  گیریکد اندازه
s 

ρLEO                                                   هندسی )حقیقی(    ةفاصل
s 

 c                                                                                  سرعت نور     

 GPSδts، δtLEOو  LEOs                             تصحیح ساعت

 GPSδtsys,i، δtsys,iو  LEOs                           خیر ساعتأت

 خیر کابل و قطعات الکترونیکی(أ)ت

 δρion,i                                             تصحیح خطای یونسفری   

 δρmul,i                                       تصحیح خطای چند مسیری   

 LEOsρpco,i                        ةتصحیح افست مرکز فاز گیرند

 LEOsδρpcv,i                        ةتصحیح تغییر مرکز فاز گیرند

 Pεi                                                                                        نویز کد

شده و در سمت کمیت مشاهده(7)معادلة درسمت چپ

راست پارامترهای مجهول به همراه پارامترهای دیگر قرار 

 ةلفؤم در این تحقیق در سمت راست تنها سه .اندگرفته

خیر ساعت گیرنده برآورد أبه همراه ت xyzمختصات 

های ریاضی و شود و اثر سایر پارامترها توسط مدلمی

 یابندیا تقلیل می شوندمی های مشاهداتی حذفتکنیک

. به منظور برآورد مدار (2007)داچ و همکاران،

 GPSهای خیر ساعت و مدار ماهوارهأکینماتیک آنی، ت

 IGU( یا Ephemerisهای ناوبری )از اطلاعات پیام

(Ultrarapid products of IGSاستخراج می )در  ؛شود

یین روند تع ةسازی اولیدر آمادهخیری أگونه تنتیجه هیچ

 افتد.مدار، اتفاق نمی

ل ح برایشده با توجه به پارامترهای درنظر گرفته

به  کمدست، GPSمسئلة کینماتیک در هر لحظه توسط 

در هر  GPSزمان به کمک چهار ماهوارة هم ةچهار مشاهد

تا بتوان موقعیت ماهوارة هدف )ارتفاع پایین(  نیاز استاپک 

شدن بیش از پیش روش تعیین برای روشند. کررا تعیین 

 GPSتر مشاهدات حاصل از مدار کینماتیک، به بررسی دقیق

صورت هندسی وضعیت هکه ب 1ردازیم. در شکل پمی

دهد )جاگی و را نمایش می SSTمشاهداتی در سیستم 

تعیین موقعیت  ةریب خوبی اید(، با تق2007همکاران، 

دار شود، به این معنا که تعیین مهای زمینی تداعی میهایستگا

توان با تعیین موقعیت جسم متحرک در کینماتیک را می

 د.کرسطح یا نزدیک به سطح زمین مقایسه 

های زمینی پیوستگی و مدت زمان همانند ایستگاه

ای کنندهنییبرقراری دید در تعیین مدار کینماتیک نقش تع

در مورد سه مأموریت  2کند. این مسئله در شکلایفا می

CHAMP ،GRACE  وGOCE .نمایش داده شده است 

های ارتفاع پایینی نظیر ماهواره 2با توجه به شکل 

دقیقه برای یک ماهواره قابل  40در حدود  GRACEماهوارة 

است، در صورتی که این زمان برای مشاهدة  GPSرؤیت 

دقیقه  23همان ماهواره از یک ایستگاه زمینی در حدود 

باشد که به نصف کاهش پیدا کرده است. باتوجه به این می

توان به برتری مشاهدات می GPSنکته و پوشش جهانی 

ماهواره به ماهواره در مقایسه با مشاهدات از ایستگاه زمینی 

نکتة دیگر تعداد ماهوارة دریافتی در بالای افق تأکید کرد. 

 GPSمحلی ماهوارة ارتفاع پایین است. تعداد ماهوارة 

پذیر به عنوان عامل دیگری که در تعیین مدار رؤیت

، در مورد 4و  3های کننده است، در شکلکینماتیک تعیین

 نمایش داده شده است. GRACEو  CHAMPدو ماهوارة 

زمان ماهواره ، تعداد مشاهدة هم3با توجه به شکل 

CHAMP های در برخی نقاط، کمتر از حداقل مشاهده

 GRACEمورد نیاز است که این پدیده در مورد گیرندة 

در  توانافتد. عامل اصلی را می( کمتر اتفاق می4)شکل 

های فعال دریافت پیوستة سیگنال بیشتر در تعداد کانال

در مقایسه با  GRACEه روی ماهوارة شدگیرندة نصب

جستجو کرد. در نتیجه به عنوان یکی  CHAMPماهوارة 

کننده در تعیین مدار کینماتیک از عوامل تعیین

فعال  هایتوان به تعداد کانالهای ارتفاع پایین، میماهواره



 1394، پاييز 3، شماره 41فيزيك زمين و فضا، دوره                                                     416

 

 

، توسط گیرندة GPSهای زمان ماهوارهدریافت هم

شده روی ماهوارة ارتفاع پایین اشاره کرد. با توجه نصب

و  CHAMPبه تفاوت اطلاعات دریافتی از دو ماهوارة 

GRACEتر بررسی دقیق 2و  1های ، این مسئله در جدول

 شده است.

این است که  2و  1نکته قابل تأمل در دو جدول 

قه دقی GRACE 30متوسط تعقیب پیوسته در ماهوارة 

دقیقه  CHAMP 23است اما این مقدار در ماهوارة 

باشد. اهمیت این کمیت در حل پارامتر ابهام فاز در می

حل معادلة مشاهدة فاز موج حامل در پردازش پسین 

شود. همچنین متوسط مشاهدة دریافتی از هر آشکار می

 CHAMP ،610در یک روز توسط گیرندة  GPSماهوارة 

مشاهده است  GRACE ،873 مشاهده و توسط گیرندة

که بر مدار کینماتیک به ویژه مدار آنی، تأثیر مستقیم 

شده در گذارد. در ادامه مدار کینماتیک محاسبهمی

آورده شده است که به وضوح تفاوت  10تا  5های شکل

 کند.را نمایان می 2و  1شده در دو جدول مشاهدات بیان

خص است مش 7و  6، 5های طور که در شکلهمان

های مختصاتی )به علت فرو معین بودن مسئله تعداد پرش

ها( در سازی یا وجود خطاهای بزرگ در مشاهدهبهینه

بیشتر اتفاق افتاده است.  10و  9، 8های مقایسه با شکل

از مدار کینماتیک  GRACEهمچنین سطح نویز در مدار 

CHAMP  کمتر است که علت آن بزرگی درجة آزادی

 است. 2و  1های جدول با توجه به

شده در روش تعیین مدار با توجه به مطالب بیان

توان آن را روشی بهینه در تعیین مدار به کینماتیک، نمی

ویژه تعیین مدار آنی به شمار آورد؛ چرا که به علت وجود 

نی بر های مبتسازی و روشمشکلات مشابه در مسئله بهینه

 ی بالایی ندارد.مشاهدات، مدار تولیدشده اعتمادپذیر

 
 .پایین-در حالت بالا SSTشرایط دید در مشاهدات  .1شكل 

 

 .(sec30های )اپک h24در  CHAMPمشاهدات .1جدول 

 PRNشمارة  تعداد مشاهده/روز ماكزیمم مشاهدة پیوسته)دقیقه( متوسط مشاهدة پیوسته )دقیقه( تعداد تعقیب/روز

17 

11 

16 

13 

13 

13 

14 

11 

13 

25 

22 

17 

30 

18 

24 

30 

22 

23 
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36 
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30 

36 

42 

30 

35 

802 

473 

504 

737 

467 

610 

826 

461 

610 

2 

3 

4 

5 

6 

8 

9 

10 

 میانگین
 

 .(sec30های )اپک h24در  GRACE Aمشاهدات  .2جدول 

 PRNشمارة  تعداد مشاهده/روز پیوسته)دقیقه(ماكزیمم مشاهدة  متوسط مشاهدة پیوسته )دقیقه( تعداد تعقیب/روز

17 

17 

18 

12 

17 

14 

14 

11 

15 

27 

25 

27 

35 

25 

35 

37 

28 

30 

36 

36 

36 

42 

36 

42 

42 

36 

38 

929 

847 

967 

816 

811 

990 

1015 

609 

873 

2 

3 

4 

5 
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8 

9 
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 میانگین
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 .(1390های مختلف)عباس هادی، بررسی شرایط دید در سیستم .2شكل 

 
 .(sec30های ) اپک h24در  CHAMPمشاهدات  .3شكل 

 
 .(sec30های ) اپک h24در  GRACE(A)مشاهدات .4شكل 

 
با مدار حقیقی در راستای  CHAMPاختلاف مدار کینماتیک  .5شكل 

 .بردار شعاعی ماهواره

 
 یدر راستا یقیبا مدار حق CHAMPکینماتیاختلاف مدار ک. 6شكل 

 .یحرکت ماهواره در صفحة مدار

 
با مدار حقیقی در راستای  CHAMPاختلاف مدار کینماتیک  .7شكل 

 .عمود بر صفحة مداری ماهواره

 
با مدار حقیقی در راستای  GRACE Aاختلاف مدار کینماتیک .8شكل 

 .بردار شعاعی ماهواره
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با مدار حقیقی در راستای  GRACE Aاختلاف مدار کینماتیک .9شكل 

 .حرکت ماهواره در صفحة مداری

 
با مدار حقیقی در  GRACE Aاختلاف مدار کینماتیک  .10شكل 

 .راستای عمود بر صفحة مداری ماهواره

 

 تعيين مدار ديناميك. 3

های فیزیکی توسط مدل ،ماهواره پارامترهای مداریارائة 

تعیین حرکت را ةمعادل بدر قالوارد بر ماهوارهنیروی 

آمده از این روش را مدار دستهو مدار بمدار دینامیک 

دیفرانسیلی حرکت  ةمعادل .نامنددینامیکی می

قابل بیان  8ة رابطبه فرم بسته  ارتفاع پایینماهواره

 .(2003)سیبر،است

(8)                       𝒓̈𝐸𝑎𝑟ℎ−𝑆𝑎𝑡 +
𝜇

𝑟3 𝒓𝐸𝑎𝑟𝑡ℎ−𝑆𝑎𝑡 = 𝒓̈𝑝 

𝒓̈𝑝 = 𝒓̈𝑔𝐸𝑎𝑟𝑡ℎ−𝑇𝑤𝑜𝐵𝑜𝑑𝑦
+ 𝒓̈𝑁𝐵 + 𝒓̈𝐷𝑟𝑎𝑔 +

𝒓̈𝑇𝑖𝑑𝑒𝑠 + 𝒓̈𝑆𝑅𝑃 + 𝒓̈𝑜𝑡ℎ𝑒𝑟𝑠 (9)                                     

𝐫̈gEarth−TwoBody،که در آن
شتاب ناشی از زمین 

اثر مستقیم شتاب  𝐫̈NBغیرکروی با توزیع جرم ناهمگن،

جاذبی ناشی از وجود ماه، خورشید و سایر اجرام 

 اصطکاکشتاب ناشی از  𝐫̈Dragسماوی،

اثر غیرمستقیم شتاب جاذبی ناشی از  𝐫̈Tidesاتمسفری،

اثر  𝐫̈SRP،وجود ماه، خورشید و سایر اجرام سماوی

 ودهب مستقیم شتاب ناشی از فشار تشعشعات خورشیدی

ای اغتشاشی نظیر اثر غیرمستقیم هسایر شتاب 𝐫̈othersو

شتاب ناشی از فشار تشعشعات خورشیدی برگشتی از 

عمومی  ةنسبیت عام در قانون جاذبمسئلة ثیر أسطح زمین، ت

داری، اثر م تشدیدةنیوتن، اثر میدان مغناطیسی زمین، پدید

 شدهنمدلهمداری و دیگر اثرات  ةشتاب ناشی از پیشران

 ها صرف نظر شده است.از اثر آن تحقیقکه در این  است

؛ 2000)منتن بروک و گیل، روابط نیروهای اغتشاشی در 

بیان ( 2003 ،پتیتمکارتی و ؛ 2004شریفی،؛ 2000ولف، 

 شده است.

توان را می 8دوم ناهمگن  ةدیفرانسیلی مرتب ةمعادل

صورت تحلیلی )جواب عمومی( یا عددی توسط مقدار هب

جواب  ةمحاسب براید.کرحل )جواب خصوصی( اولیه 

ه با سازی مسئله هستیم. در نتیجتحلیلی، ناگزیر به ساده

 ،حرکت ةسازی معادلجهت ساده هافرضافزایش پیش

 ةآمده )جواب عمومی معادلدستهب دقت مداری

های در صورتی که در روش .یابدکاهش می دیفرانسیلی(

گونه بدون هیچ 8ة دیفرانسیلی، معادل ةعددی حل معادل

یادشده، با توجه به هر دو روش د.وشحل می یسازساده

های مثبت و منفی دارای ویژگیتولیدشده، مدار  هدف

در این تحقیق، تولید مدار دینامیک دقیق هدف هستند.

ینی بپیشروش ةاست. در نتیجارتفاع پایینهای ماهواره

 Prediction Estimation) برآورد، تصحیح برآورد

Correction Estimation)تابع توسطode113افزار نرم

MATLABبه عنوان یک روشکارآمد در حل عددی 

از جمله  شود.استفاده می( 8)دیفرانسیلی ةمعادل

 ،های بارز تعیین مدار به روش دینامیکویژگی

به این معنا که در هر زمان )بودن مدار تولیدشده پیوسته

 8دیفرانسیلی ة آمده از معادلدستهتوان مدار بدلخواه می

و منتسب به مدار دینامیک دانست(و کرد ه محاسب را

 در. است هدفةبینی مدار ماهوارهمچنین امکان پیش

روش  باشده ای از مدار دینامیک حلادامه نمونه

 3تا 1هایشکل( در 8 ةعددی)جواب خصوصی معادل

 .داده شده استنمایش 
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در روش دینامیکی تعیین  13تا 11های باتوجه به شکل

مدار با گذشت زمان خطای تجمعی ناشی از اختلاف بین 

شده، افزایش های نیروی ارائهواقعیت بیرونی با مدل

یابد و مدار دینامیک از مدار واقعی )مدار علمی می

پردازش پسین تولیدشده توسط مرکز تحقیقاتی علوم 

 گیرد. از سویر پتسدام( فاصله میزمین هلموتز واقع د

ها، اثر اصطکاک دیگر به علت ارتفاع پایین ماهواره

اتمسفری موجب افزایش اختلاف مدار دینامیک از مدار 

شود. این پدیده به وضوح در مؤلفة راستای واقعی می

شود؛ چرا که ( دیده می12حرکت ماهواره )شکل 

ن نیرو تای ایاصطکاک با سرعت رابطة مستقیم دارد و راس

خلاف راستای سرعت )حرکت( است. در نتیجه این 

صورت میرا نمایش داده شده است. به 12پدیده در شکل 

بنا براین مدار دینامیکی به دلیل خطای موجود در 

شده )اختلاف مدل با واقعیت( برای های درنظر گرفتهمدل

محاسبه نیروهای مؤثر بر حرکت ماهواره به تنهایی 

ترین تعیین مدار نیست. به عبارت دیگر کوچک گویجواب

نقص در مدل مفروض موجب خطای تجمعی بزرگی در 

 شود.بینی( میمدار دینامیکی )مدار پیش

 
با مدار حقیقی در  GRACE (A)اختلاف مدار دینامیک  .11شكل 

 .راستای بردار شعاعی ماهواره

 
با مدار حقیقی در  GRACE (A)اختلاف مدار دینامیک .12شكل 

 .راستای حرکت ماهواره در صفحة مداری

 
با مدار حقیقی در  GRACE (A)اختلاف مدار دینامیک  .13شكل 

 .راستای عمود بر صفحة مداری ماهواره

 

 هيبريدی تعيين مدار. 4

شده در مدار کینماتیک )مدار با توجه به مشکلات ارائه

مبتنی بر مشاهدات( و مدار دینامیک )مدار مبتنی بر 

های نیرو( مدار هیبرید به عنوان یک مدار ترکیبی مدل

د. شوهای مثبت هر دو روش پیشنهاد میهمراه با ویژگی

ن ابه عبارت ساده چنانچه بتوان معادلة حرکت را به عنو

توان قیدی تابعی وارد محاسبات مدار کینماتیک کرد، می

تر به دست آورد. به عبارت دیگر مداری هموارتر و دقیق

روش هیبریدی )دوگانه( به کمک ویژگی دو دسته روش 

کینماتیک و دینامیکی، نقاط ضعف این دو دسته روش را 

فرد ههای منحصرببخشد و روش سومی با ویژگیبهبود می

، (Ṡ)شود. در حالت کلی، اگر معادلة حرکت یحاصل م

ورت صتابعی از زمان و بردار وضعیت باشد و مشاهدات به

غیرخطی بر حسب بردار موقعیت و زمان در نظر گرفته 

 شوند، خواهیم داشت:

𝑆̇ = 𝑓(𝑆, 𝑡) (10                                                        )  

𝐿 = 𝐹(𝒓, 𝑡) (11                                                        )  

𝑆 = [
𝒓
𝒓̇

] (21                                                              )  

های ارتفاع پایینو بین ماهواره SSTمشاهدات  L،که در آن

GPS است. با توجه به روش برآورد کمترین مربعات، فرم

سازی است. به نیازمند خطی 11و  10غیرخطی دو معادلة 

صورت به 11و  10های معادله تیلور، سریبه  کمک بسط

 شوند.زیر بازنویسی می

𝑆̇ = 𝑆̇0 +
𝜕𝑆̇

𝜕𝑆
|

𝑆0

(𝑆 − 𝑆0) + 𝑂𝑓 (31                         )  

𝐿 = 𝐿0 +
𝜕𝐿

𝜕𝒓
|

𝒓0

(𝒓 − 𝒓0) + 𝑂𝐹 (41                        )  
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تواند توسط مدار مبنا یا اولیه است که میS0،که در آن

مدار دینامیکی از حل مسئله مقدار اولیه یا توسط مدار 

آمده از مشاهدات کد فرض کرد. به دستکینماتیک به

ان بهبود توعبارت دیگر مسئلة تعیین مدار هیبریدی را می

اختلاف معادلة ( 13)مدار اولیه دانست. با توجه به معادلة 

 (Ṡ0)نسبت به معادلة حرکت مبنا  حرکت واقعی

 .شودبیان می (16)صورت معادلة دیفرانسیلی به

𝐷 =
𝜕𝑆̇

𝜕𝑆
|

𝑆0

(51                                                           )  

𝑆̇ =̇ 𝐷𝑆 (61                                                         )  

صورت به 16معادلة توان نشان داد که جواب عمومی می

 (.الفشود )پیوست بیان می 17معادلة 

𝑆(𝑡) =̇ 𝜙(𝑡, 𝑡𝑘)𝑆𝑘 (71                                       )  

اختلاف مدار مبنا و مدار برآوردشده از  Sk،که در آن

ن شده بیبینیاختلاف پیش tk ،S(t)مشاهدات در زمان 

و tمدار مبنا و مدار برآوردشده از مشاهدات در زمان 

ϕ(t, tk)  ماتریس گذر اختلافات از اپکtk  به زمان

t( هستند. به این معنا که انتقال بردار اختلافاتSΔ در )

 زمان توسط این ماتریس )گذر( میسر است.

 لفابا محاسبة ماتریس گذر )که اثبات آن در پیوست 

آمده است( گام بعد در پردازش آنی مشاهدات 

SST توسط فیلتر دینامیکی است. فیلتر دینامیکی

و  )بوکیافته است شده، فیلتر کالمن بسطانتخاب

( که در ادامه 2003( )اشوهلا و روتاچر، 2003همکاران، 

 شود.روابط آن بیان می

Cx
predicted

i = 𝜙(ti ,ti-1 ) Cx
ref

i-1 𝜙(ti ,ti-1 )T+Q      )18( 

ماتریس واریانس کواریانس پارامترهای xC،که در آن

ماتریس نویز مدل دینامیکی است. اختلاف  Qمجهول و 

 (19)کمیت مشاهداتی از مشاهدة محاسباتی را از رابطة 

 آوریم.به دست می

𝛥𝐿𝑖 = 𝐿𝑖 − 𝐹(𝒓𝑖
𝑝𝑟𝑒𝑑𝑖𝑐𝑡𝑒𝑑

, 𝑡) (91)                             

محاسبه ( 20)( نیز از رابطة Gain Matrixماتریس گین )

دة اثر کننتوان ماتریس تنظیمشود. این ماتریس را میمی

شده توسط مشاهدات بینیاصلاح بر پارامترهای پیش

 دانست.

(20) 𝐾𝑖 = 𝐶𝑥𝑖
𝑝𝑟𝑒𝑑𝑖𝑐𝑡𝑒𝑑𝐴𝑖

𝑇(𝐴𝑖𝐶𝑥𝑖
𝑝𝑟𝑒𝑑𝑖𝑐𝑡𝑒𝑑𝐴𝑖

𝑇 + 𝑅𝑖)−1 

Ai = 
𝜕𝐹(𝒓,𝑡)

𝜕𝒓
|

𝒓𝑖
𝑝𝑟𝑒𝑑𝑖𝑐𝑡𝑒𝑑                                        )21( 

ΔSi = KiΔLi                                                       )22( 

آمده بر پارامترهای مدار دستدر مرحلة آخر تصحیح به

شود. همچنین مبنا، اعمال و مدار نهایی محاسبه می

ارامترهای مجهول ماتریس واریانس کواریانس پ

 شود.محاسبه می (23)برآوردشده از رابطة 

Si = Sref
i + ΔSi                                                   )23( 

Cx
estimated

i = (I-KiAi) Cx
predicted

i                          )24( 

شود. فرآیند یادشده از هر اپک به اپک بعد تکرار می

پارچه و جامع، مراحل بالا را به صورت یک 1فلوچارت 

 دهد.به ترتیب نمایش می
 

 
 .تهیافمحاسبة مدار هیبریدی توسط فیلتر کالمن بسط.1فلوچارت 
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خروجی تولیدشده از این مرحله با عنوان مدار 

توان شود که این مدار را میشناخته میهیبریدی 

های برآوردی مناسب از مشاهدات توسط قیدی با ویژگی

 به عنوان مدار آنی با دقت و حرکت( ةفرد )معادلمنحصربه

اختلاف مدار  16و  15، 14های شکلقابل قبول دانست.

یستم ه بعد سکینماتیک و هیبریدی با مدار حقیقی در س

مقایسه آورده شده است.  برای، مختصات محلی ماهواره

در این سه شکل، کاهش سطح نویز و حذف خطاهای 

 به علت در آن پرکردن نقاطی از مدار که بزرگ و

متر از ک که یدر نقاط)سازی بهینه ةفرومعین شدن مسئل

وجود دارد( روش کینماتیک قادر به تولید  چهار مشاهده

 خوبی نمایش داده شده است.به،باشدمدار نمی

 
 .با مدار حقیقی در راستای بردار شعاعی ماهواره GRACE Aرنگ( ( و کینماتیک )خاکستری کمقرمزاختلاف مدار هیبریدی ) .14شكل 

 
 .مداری ةماهواره در صفح راستای حرکت با مدار حقیقی در GRACE Aرنگ( ( و کینماتیک )خاکستری کمقرمزاختلاف مدار هیبریدی ).15شكل 

 

 
 .مداری ماهواره ةبا مدار حقیقی در راستایعمود بر صفح GRACE Aرنگ( ( و کینماتیک )خاکستری کمقرمزاختلاف مدار هیبریدی ) .16شكل 
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تر، روش تر و جامعبررسی دقیق برایدر ادامه 

و  CHAMP ،GRACE(A)ةماهوارشده برای سه ارائه

GRACE(B) مجذور مربع متوسط اختلاف ، در سه حالت

ام )به خ مدار کینماتیکبرای مدار تولیدشده از مدار واقعی

 مشاهدات با خطاهای بزرگنقاطی از مدار که از همراه 

بدون  مدار کینماتیک(، 17( )شکلدست آمده استه ب

( 19)شکل هیبریدی( و مدار 18خطاهای بزرگ )شکل

در سیستم مختصات محلی ماهواره نمایش داده شده 

بدون در نظر  مدار کینماتیکماندهباقیهمچنین است.

گرفتن نقاطی است که در آن روش کینماتیک قادر به 

 .یستتعیین مدار ن

شود که مشاهده می 18و  17با مقایسة دو شکل 

های پایدار بتوان خطاهای بزرگ چنانچه به کمک روش

در مشاهدات را کشف و حذف کرد، نتایج بهبود قابل 

یابد اما در عمل حذف مشاهدات با ای میملاحظه

های کینماتیک های روشخطاهای بزرگ خود از چالش

ودن بوجه به در دسترود. در این تحقیق باتبه شمار می

اند تا تأثیر مدار دقیق این مشاهدات آگاهانه حذف شده

شده نمایش داده شود. حال با مقایسة آن بر مدار محاسبه

توان به اهمیت روش هیبرید رسید. می 19و  18دو شکل 

به عبارت دیگر دقت مدار هیبرید با مدار کینماتیکی که 

حذف شده است اثر مشاهدات با خطاهای بزرگ آن نیز 

روزانة آن در حدود دو برابر  RMSEقابل مقایسه نیست و 

ه شده است. در نتیجتر از مدار کینماتیک پالایشدقیق

 سطح نویز آن به نصف کاهش پیدا کرده است.

ان تودر روش هیبرید علاوه بر کاهش سطح نویز می

به دستاورد دیگری اشاره کرد. به عبارت دیگر با 

واردکردن معادلة حرکت در روش هیبریدی، امکان 

های نیرو به عنوان پارامترهای برآورد پارامترهای مدل

 فرد روشهای منحصربهاضافه، یکی دیگر از ویژگی

های مداری سبة المانهیبریدی است. درنتیجه با محا

شده را بهبود های نیروی در نظر گرفتهتوان مدلمی

ای از پارامترهای به عنوان نمونه 20بخشید. در ادامه شکل 

های مداری آورده شده زمان با الماناضافة برآوردشده هم

ضریب بالستیک  𝐶𝑠ضریب مقیاس 20در شکل  است.

(CB به صورت رابطة )(25) باشد.می 

𝐶𝑠CB = 𝐶𝑠
m

CDA
(25)                                                    

این ضریب مقیاس به صورت دینامیک در هر اپک تعدیل 

مانده اثر اصطکاک اتمسفر مدل در نظر شود و باقیمی

آمده از مشاهدات دستگرفته شده با اطلاعات مداری به

ب ناشی اکند. برای بررسی بیشتر معادلة شترا تعدیل می

( 2000) گیلاز اصطکاک اتمسفری به منتن بروک و 

 مراجعه شود.

 
روزة مدار کینماتیک خام )همراه با مشاهدات با یک RMSE.17شكل 

 .خطاهای بزرگ(

 
شده )حذف روزة مدار کینماتیک پالایشیک RMSE.18شكل 

 .مشاهدات با خطاهای بزرگ(

 
 .روزة مدار هیبریدیک RMSE.19شكل 
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 .GRACEةپارامتر مقیاس ضریب بالستیک مدل اصطکاک اتمسفر ماهوار.20شكل 

 

 گيرینتيجه. 5

های آنی مدار ماهوارهتعیین مدار هیبریدی در این تحقیق 

پایش  .شدبررسی  SSTمشاهدات از طریق  ارتفاع پایین

، ، شامل تعیین بردار وضعیتارتفاع پایینهای آنی ماهواره

و مدیریت  مدار مورد نظرحفظ و توجیه ماهواره در 

داری پایش م برای. به عبارت دیگر استپیشرانه  ةسامان

و د باشبردار وضعیت از یک سو در هر لحظه معلوم  دبای

جهت  .شودبینی پیشدر زمان آتی  دبتوان از سوی دیگر

های بینی مداری از روش دینامیک )که بر مدلپیش

این  .( استفاده شده استمبتنی استوارد بر ماهواره  ینیرو

 با ارتفاع کمتر از ارتفاع پایینهای هوارهروش در مورد ما

ی بهتر دقت کیلومتری سطح زمین بررسی شده است و 500

خرین مشاهده برای آساعت پس از ثبت  24متر ) 50از 

ا جهت ام دست آمده است.ه شده( ببینیپیش ةآخرین نقط

 ، روش هیبریدیتعیین مدار )بردار وضعیت( در هر لحظه

، روش ایندر  مدار، پیشنهاد شده است. ن)ترکیبی( تعیی

 ومشاهدات  خیر زمانی در اکتسابأز یک سو مشکل تا

 )فیلتر کالمن در نظر گرفته شده است آن هاپردازش 

و از سوی دیگر کاهش سطح نویز، کاهش  یافته(بسط

نقاطی از مدار که  پوشاندن)حذف( خطاهای بزرگ و 

 و شدهمین أت ،یستن پذیرتوسط روش کینماتیک محاسبه

ه ب .شودمیسر می هدفة پی آن پایش آنی مدار ماهوار در

مدار هیبرید با مدار کینماتیکی  ةروزان RMSEطوری که 

که اثر مشاهدات با خطاهای بزرگ آن نیز حذف شده 

 و این بهبود کندکاهش پیدا می درصد 50به حدود  ،است

مدار کینماتیک با مشاهدات اشتباه بیش از  در مقایسه با

همچنین با کمک برآورد پارامترهای  .استچهار برابر 

برید به عنوان پارامترهای اضافی های نیرو در روش هیمدل

 بینیقت مدار پیشتوان دمی ها،و افزایش دقت آن مدل

 را افزایش داد.

ردیابی ماهواره به  Pکد  موردی مشاهدات ةمطالع

و  CHAMP ،GRACE(A) هایو ماهواره GPSماهوارة 

GRACE(B)  ة. مقایساست 2008نوامبر  13در تاریخ 

با مدار علمی پردازش  از این تحقیق آمدهدستهنتایج ب

ز مرکز تحقیقاتی علوم زمین هلموت توسط شدهپسین ارائه

 د.کنیید میأصحت نتایج را ت،واقع در پتسدام
 

 پيوست الف

 ماتريس گذر ةو محاسب 17ة اثبات معادل

 ةدر محدود Fبدین معنا که 13ةدر معادل OFباتوجه به 

 در نتیجه شود،خطی فرض می Sسازی نسبت به خطی

∆𝑆̇ = 𝐷(𝑡)∆𝑆                                               (1-الف)

𝑑∆𝑆

𝑑𝑡
= 𝐷(𝑡)∆𝑆                                               (2-الف)

𝑑∆𝑆

∆𝑆
= 𝐷(𝑡)𝑑𝑡                                               (3-الف)

𝐿𝑛(∆𝑆)|∆𝑆0

∆𝑆 = ∫ 𝐷(𝑡)𝑑𝑡
𝑡

𝑡0
                           (4-الف)

𝐿𝑛(∆𝑆/∆𝑆0) = ∫ 𝐷(𝑡)𝑑𝑡
𝑡

𝑡0
                         (5-)الف
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∆𝑆 = 𝑒𝑥𝑝 (∫ 𝐷(𝑡)𝑑𝑡
𝑡

𝑡0
)∆𝑆0                         (6-الف)

𝜙(𝑡, 𝑡0) = 𝑒𝑥𝑝 (∫ 𝐷(𝑡)𝑑𝑡
𝑡

𝑡0
)                       (7-الف)

∆𝑆 = 𝜙(𝑡, 𝑡0)∆𝑆0                                         (8-الف)

 ةپردازیم. بر طبق معادلماتریس گذر می ةحال به محاسب

(16): 

𝑆̇ =̇ 𝐷(𝑡)𝑆                                               (9-الف)

گذاری در و جای( 8-الف) ةاز معادل Ṡ∆ةپس از محاسب

 شود.حاصل می( 11-الف) ة، معادل(9-الف) ةمعادل

∆𝑆̇ = 𝜙̇(𝑡, 𝑡0)∆𝑆0                                      (10-الف)

𝜙̇(𝑡, 𝑡0)∆𝑆0 =̇ 𝐷(𝑡)𝜙(𝑡, 𝑡0)∆𝑆0               (11-الف)

𝜙̇(𝑡, 𝑡0) =̇ 𝐷(𝑡)𝜙(𝑡, 𝑡0)                            (12-الف)

( 12-الف) ةمعادلاز گیری عددی انتگرالبه کمک 

 د.کرمحاسبه را ماتریس گذر توان می
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