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  چكيده

اين روش يك برآوردگر خطي است و . است هاماهواره در تعيين مدارركاربرد متداول و پ هايالگوريتميكي از فيلتر كالمن  روش
 همةحل در . كردشده آنها استفاده خطي هادلماز ، بايد مشاهدات غيرخطي ديناميكي و هايمدل آن براي كارگيري بهمنظور   هب

كه اين مقدار اوليه در مسئله  استنياز  ها لمجهومقدار اوليه به  ) مبنا-گراديانهاي  روش ( سازيخطيغيرخطي به روش  هاي مسئله
تعيين  فرايندسازي در تر باشد، خطاي خطيبه جواب نهايي نزديك )مدار مبنا(مقادير اوليه هرچه  .استار مبنا مدهمان مدار، تعيين 
و مشاهداتي روش فيلتر هاي ديناميكي سازي مدلخطيبراي  موردنياز بهبود مقادير اوليهتحقيق هدف اصلي اين  .يابدكاهش مي مدار

اين مدار به كمك الگوريتم . داشته باشدرين اختلاف را با مدار مشاهده شده متر مبناي بهينه است كه كارسيدن به يك مدو  كالمن
 يبعد سه ور متوسط مربعاتمجذ به بهبودمنجر در تعيين مدار، استفاده از مدار مبناي بهينه . دشكمترين مربعات تعيين  سازي بهينه

  . شود ميمتر ديناميكي تبديل يافته تا حد يك  تعيين مدارجواب نهايي  )دكارتي دستگاه مختصات(
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Summary 

Satellite orbit determination is a method of determining the state vector, i.e., position and 
velocity, of a Low Earth Orbiting (LEO) satellite or interplanetary spacecraft. During the 
past two decades, many satellites with various applications including geodetic 
applications have been launched at low altitudes. For instance, TOPEX / POSEIDON, 
CHAMP, GRACE and GOCE are the examples of the geodetic LEO satellites. They are 
dominantly affected by the disturbances forces, i.e., the Earth’s gravity field anomalies 
and the atmospheric drag. Therefore, the LEO satellites orbit determination has special 
complexity and challenges which needs particular consideration.  

In many researches, three techniques namely dynamic, kinematic and reduced 
dynamics approaches are implemented for LEO satellite orbit determination. In the 
dynamic approach, the satellite’s motion is modeled by the equation of motion which is 
expressed in the Earth Centered Inertial (ECI) frame. In this method, all forces acting on a 
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satellite are computed using the dynamical model and numerically integrated to propagate 
the state vector to the subsequent epochs from an initial state vector. The dynamic model 
describing the satellite motion with time is constructed using the forces acting on the 
satellite. The gravitational forces such as the Earth and the Sun and Moon and any other 
third body gravitational attraction and their indirect effect and non-gravitational forces 
such as atmospheric drag and solar radiation pressure have been modeled for orbit 
determination procedure. 

Kinematic orbit determination is a purely geometrical approach based on the 
observations that requires neither dynamic force models nor the physical information. The 
kinematic orbit is derived from observations. In the classical implementation of this 
approach, the orbital elements are derived from angular observations, e.g., azimuth and 
elevation of satellite. 

Nowadays, Global Navigation Satellite Systems (GNSS) especially Global Positioning 
System (GPS) could represent independent continuous kinematic orbit. The kinematic 
orbit derived from GPS observations is a dense and accurate orbit. It provides necessary 
information for many applications in satellite geodesy. However, the accuracy of 
kinematic orbit is limited to noise, systematic and gross errors of observations.  

The mismodeling of dynamic orbit and GPS measurement errors of kinematic orbit are 
both reduced when dynamic and geometrical information is combined in the reduced-
dynamic orbit. The reduced dynamic orbit is generated by incorporating dynamic models 
as the dynamic model of the dynamic system of the orbital motion with the kinematic 
orbit in dynamic filtering process. Using the dynamic model, the effects of observation 
errors, noise, systematic and gross errors, will be reduced.  

Kalman filtering is the most widely used method in satellite reduced-dynamic orbit 
determination process. It is useable for linear dynamic system with linear observation 
equations. However, the Extended Kalman Filter (EKF) or the linearized form the system 
equations should be used. In the case of linear form application, the initial value of 
unknowns is required.  

The problem of orbit determination is one the highly nonlinear problem in engineering 
applications. For the implementation of the standard form of the Kalman filter for orbit 
determination, the initial orbit has to be computed. Different orbit determination methods 
are introduced for this purpose. In this article the idea of reference orbit determination 
based on the numerical integration is introduced. 

The reference orbit is an initial approximation of the observed satellite orbit that can 
be used for linearizing purposes. The reference orbit is determined using numerical 
integration methods. It deviates from the real orbit because of using erroneous initial 
values and difference in the Earth’s real and reference gravitational field. Consequently, 
the reference positions of satellites, derived from the reference orbit, are different from 
the actual positions. The differences in positions are called the location errors. In order to 
minimize the location errors, the reference orbit should be computed as close as possible 
to the real orbit. 

In this paper, the least squares approach is proposed for selecting the initial conditions 
in a way that the total misfit of the reference orbit and to the observed orbit is minimized. 
When integrating a reference orbit in a time interval, the location error is zero at the initial 
time and it increases linearly to a maximum at the end of time interval or the so-called the 
v-shaped pattern of the error. It may be better to uniformly distribute the differences over 
the interval. In other words, the v-shaped pattern of the differences is changed in such a 
way that the deviation of two orbits remains constant. This orbit is called the best-fitting 
reference orbit. 

The more accurate reference orbit the less linearization error occurs. By using the best-
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fitting reference orbit instead of initial one in Kalman filter algorithm, 3D RMS of 
reduced-dynamic orbit is reduced to 1 meter over a full day.  
 
Keywords: Low Earth Orbiting (LEO) satellite, Kalman filtering, Best-fitting reference 

orbit, Satellite orbit determination, Least square   
 

  مقدمه     1
هاي بسياري با كاربردهاي گوناگون طي دو دهه اخير ماهواره

و از جمله كاربردهاي ژئوماتيكي در ارتفاع نزديك به سطح 
توان به اند كه براي نمونه مير گرفتهزمين در مدار قرا

 TOPEX/POSEIDON ،CHAMP ،GRACEهاي ماهواره
 كمهاي ارتفاع آنكه ماهوارهسبب به . اشاره كرد GOCE و

نيروهاي اغتشاشي قرار  تاثير تحتها بيشتر از ساير ماهواره
هاي ها و چالشدارند، تعيين مدار آنها داراي پيچيدگي

ياري از محققان را به خود جلب خاصي است كه توجه بس
  . كرده است

تعيين موقعيت هاي گيرنده كارگيري بهبا نصب و 
اين روي  دقيق )Global Positioning System( ايماهواره
ي هاماهوارهمدار ها، مشاهدات چگال و دقيقي از ماهواره
تواند خود به تنهايي مي كهاين مدار  .آمد دست به كمارتفاع 
 مداربه  دهد دست بهي را براي ماهواره قبول قابلمدار 

مشاهدات در به نوفه اما آلودگي . معروف است سينماتيك
، خطاهاي فاحش و سينماتيك مورد استفاده در تعيين مدار

جاگي و ( تهاي اين نوع مدار اس از نقص مند سامانخطاهاي 
براي حل اين مشكل مدار  .)2003بوك،  ؛2007همكاران، 

فيلتر  الگوريتماين مدار، با استفاده از  د كهش عرضهديگري 
و خطاهاي  شود مي )Smooth( مشاهدات هموار نوفه ،كالمن

اين مدار را  .)1991وو و همكاران، (يابد  مي كاهشفاحش 
 ) Reduced-dynamic Orbit( مدار ديناميكي تبديل يافته

  .ناميممي
 ،منالگوريتم فيلتر كالدر  نياز مورد هاييكي از ورودي

هاي غيرخطي است كه در مدل ها مجهولمقدار اوليه براي 
اي، همان مدار مبنا اين مقدار اوليه براي مشاهدات ماهواره

گيري عددي براي محاسبه مدار مبنا عمدتا از انتگرال. است

 موردگراني  جهاني ميدانهاي يكي از مدلگراني  ميدان در
گراني  ف ميداناختلا به علتاما  .رديگميقرار استفاده 

، اختلاف مدار مبنا و مدار موجودگراني  هايواقعي با مدل
يابد، حتي اگر تجمعي افزايش مي صورت بهمشاهداتي 

علاوه بر نوع . اختلاف اين دو مدار در نقطه اوليه صفر باشد
شدت  به) مدار مبنا(گيري عددي ، نتيجه انتگرالگرانيميدان 

اختلاف  ،ا تغيير اين مقدار اوليهوابسته به مقدار اوليه است و ب
توان مي نتيجه در. مدار مبنا و مشاهداتي تغيير خواهد كرد

 علتاختلاف بين مدار مشاهداتي و مدار مبنا به دو  كه گفت
. و اختلاف در مقدار اوليه استگراني  هاياختلاف در مدل

 توان مدل ميدانبراي كم كردن اختلاف اين دو مدار، هم مي
به ميدان واقعي نزديك كرد و هم مقدار اوليه را  راگراني 
براي تعيين مدار مبناي بهينه با ثابت  تحقيقدر اين . تغيير داد

دهيم ، مقدار اوليه را چنان تغيير ميگرانيفرض كردن ميدان 
فرض ثابت  .شود كمينهكه اختلاف مدار مبنا و مشاهداتي 

هاي   دورهه متوجفقط در مورد اين تحقيق گراني  بودن ميدان
روزانه  كوتاه   دورهبا گراني  بخش متغير در ميدان. استبلند 
در محاسبه  )يومدجزر(كشندي مدل با كمتر از روزانه  و يا

با توجه به مورد  نتيجه در .مدار ديناميك محاسبه شده است
ين ا ،استساعت اطلاعات مداري  24فقط اين تحقيق كه 

خللي در محاسبات وارد ) دنبل   دورهثابت تغييرات با (فرض 
توان به با انتخاب مناسب و بهينه مقدار اوليه مي . كند نمي

  . ترين مدار مبنا دست يافتمناسب
مجموع است كه  يترين مدار مبنا، مدار مبنايمناسب

شريفي، ( باشد كمينهاختلاف آن با مدار مشاهداتي مربعات 
ت براي كه روشن اس طور همانبراساس اين تعريف . )2006

 با معيار سازي بهينهترين مدار مبنا با يك مسئله تعيين مناسب
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ميخائيل و ( سروكار خواهيم داشتخطا كمترين مربعات 
عرضه ) 1988( بالانيبار   ناوليرا  ايدهاين . )1967آكرمن، 

  .كرد
با استفاده از مدار به دنبال آن هستيم كه تحقيق در اين 
ديناميكي تبديل مدار  كيفيت ،جاي مدار مبنا همبناي بهينه ب

  . دهيم افزايشرا يافته 
  
  ماهواره تعيين مدار    2

 هاتعيين مدار به معني تعيين پارامترهايي است كه به كمك آن
 .را در فضا مشخص كردها  سيارهبتوان وضعيت ماهواره يا 

هاي كپلري ركاربردترين پارامترها، المانترين و پشناخته شده
دستگاه معادل بردار سرعت و موقعيت در يك  صورت بهو يا 

نيز  )State Vector( بردار وضعيتاست كه به آن  دكارتي
هاي ويژگي براساستوان ها را ميمدار ماهواره .گويندمي

اين . بندي كرددسته متفاوتيهاي آنها به روش گوناگون
روش تعيين آنها به سه دسته كلي مدارهاي  براساسمدارها 

-ميبندي و ديناميك تبديل يافته طبقه سينماتيكديناميك، 

  .ندشو
  
  يمدار ديناميك    2-1

هاي وارد بر ماهواره هاي نيروي شتاباستفاده از مدل
هاي قديمي و منظور محاسبه مدار ماهواره يكي از روش به
ركاربرد در مبحث تعيين مدار است كه بعدها با مطرح شدن پ

دار به مدار ديناميكي معروف انواع ديگري از مدارها، اين م
از حل معادله ديفرانسيل  ديناميكيمدار .  )2005باتچر، ( شد

اي به كار نرفته آيد و در آن هيچ مشاهدهمي دست بهحركت 
   :)2003سيبر، ( است

,)()),(,()( 00 stststfts   
)1(  

),)((در اين رابطه tstf دهنده مـدل دينـاميكي نيروهـاي    نشان
بردار موقعيت و (بردار وضعيت ماهوراه  ts)(برماهواره، وارد 

مقدار اوليه براي حـل ايـن معادلـه ديفرانسـيل      0sو ) سرعت

  . است
هـاي  هاي ديناميكي در حقيقت بيان رياضي واقعيـت مدل

تـوان بـه مـدل ژئوپتانسـيل     فيزيكي هستند كه براي نمونـه مـي  
از ايـن  . زمـين اسـت   گرانيكه بيان رياضي ميدان  رداشاره ك

مـاهواره اسـتفاده    بـر  ههـاي وارد ها بـراي محاسـبه شـتاب   مدل
ي گرانهاي دو دسته كلي شتابدر ها اين شتاب. خواهيم كرد

هـاي  ين شـتاب تـر  مهـم . شـوند  ي تقسـيم بنـدي مـي   گرانو غير
هـاي  زمين، ترم شكل بودن بيضيي ناشي از اثر گراناغتشاشي 

ــدان   ــر مي ــيديگ ــند، گران ــي، كش ــوم  گران ــم س ــاه و ( جس م
ي گران ـهـاي اغتشاشـي غير  ين عامل شـتاب تر مهمو ) خورشيد

  .است جوي اصطكاكخورشيدي و  پرتوهايفشار 
هـا و اختلافشـان بـا    نقصـان ايـن مـدل    علـت  حال بـه  اين با

هـاي  عمده آن تغييرات و پيچيدگيعلت حقيقت فيزيكي كه 
هـا  ايـن مـدل  بـا  مدار محاسبه شـده   هاي فيزيكي است،پديده

ايـن  . با مـدار واقعـي اسـت   دار  معنيو جدايي  اختلافداراي 
بـــا افـــزايش زمـــان و دور شـــدن از نقطـــه اوليـــه  ،اخـــتلاف
  . بيشتر نيز خواهد شد ،گيري انتگرال

  
  سينماتيكمدار     2-2

 دسـت  بـه مداري است كه صرفا از مشاهدات  سينماتيكمدار 
 ايمشــاهدات زاويــه ممكــن اســتات ايــن مشــاهد. يــدآمــي

، كنتـرل زمينـي  هـاي   ايسـتگاه از  )ارتفاع و آزيموت ماهواره(
ــلهمشـــاهدات  ــاهوارهفاصـ  Satellite Laser( اييـــابي مـ

Ranging( ماننـد آن و  ايتعيين موقعيت مـاهواره ، مشاهدات 
علـت  به  اييابي ماهوارهفاصلهاي و در مشاهدات زاويه. باشد

امكان توليد يك مدار به شـكل كـاملا   ، تنك بودن مشاهدات
 پيوسـته مشـاهدات شـبه   كـه  صـورتي  در. مستقل فراهم نيسـت 

مداري با چگـالي   ممكن است ايماهواره ياب موقعيت سامانة
 .در اختيار ما قرار دهد ها مناسب از داده

آمده از  دست به سينماتيككيفيت مدار همه،  با اين
ستگي به هندسه ، بايماهواره ياب موقعيتمشاهدات 

و  كروز( و عوامل متعدد ديگر دارد GPSهاي  ماهواره
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. )2005لا و روتاچر، سوا ؛2003بوك،  ؛2005، همكاران
آلوده بودن اين مشاهدات به خطاهاي تصادفي، خطاهاي 

مانند انواع ديگر مشاهدات،  ،مند سامانفاحش و خطاهاي 
. كندجه مياعتماد كامل به اين مشاهدات را با ابهام جدي موا

 علاوه بر آن اشكالاتي شبيه قطع سيگنال و از دست رفتن
در مدار  باعث ايجاد گسستگي ،مشاهدات در چند نقطه

  . شود مي سينماتيك
 
 مدار ديناميكي تبديل يافته    2-3

دو نوع مدار و حل مشكلات  براي استفاده از مزاياي هر
وان آن تگفته آنها، مدار سومي عرضه شده است كه مي پيش

در اين مدار كه مدار . را تلفيقي از دو مدار قبل دانست
ديناميكي تبديل يافته نام دارد، با استفاده از مدل ديناميكي، 

در مقابل . دهيمميكيفيت مدار سينماتيك را افزايش 
هاي تواند باعث بهبود مدلمشاهدات مدار سينماتيك مي

  . شود نيروي مورد استفاده در تعيين مدار ديناميك
هاي متداول  استفاده از روش فيلتر كالمن يكي از روش

وهله   به  هاي ديناميكي نيرو و مشاهدات وهله در تلفيق مدل
است كه باعث فيلتر شدن و تعديل خطاهاي مدار سينماتيك 

هاي بعدي خواهيم ديد،  طور كه در بخش همان. شودمي
داتي اساس اين تلفيق بر ماتريس گذر بين دو وهله مشاه

استوار است كه در اين مقاله از مدل ديناميكي نيروهاي وارد 

  . شودبر ماهواره براي تعيين اين ماتريس استفاده مي
  
  مدار مبناي بهينه    3

سازي مدار مدار مبنا، در حقيقت مقادير اوليه براي خطي
ترين مدار مبنا، مداري است كه مناسب. مشاهداتي است

باشد كه به اين شته دار مشاهداتي داكمترين اختلاف را با م
طور كه از نام اين  همان. گويندمدار، مدار مبناي بهينه مي

سازي  ست براي تعيين آن با يك مسئله بهينها مدار نيز پيدا
كمترين  معيار سازي براساس  مواجه خواهيم بود كه اين بهينه

مدار مبنا در حقيقت حاصل  .صورت خواهد گرفت مربعات 
  :دله ديفرانسيل زير استحل معا

)2(       00( ) ( , ( )), ( ) ,ref ref ref ref refs t f t s t s t s  

مدل ( مدار مبنابراي تعيين مدل ديناميكي  reff، آنكه در 
refs0و) گراني

توان است كه براي مثال ميمقدار اوليه مدار  
 اين. بعدي در نظر گرفت آن را بردار موقعيت و سرعت سه
مقدار اوليه مدار مشاهداتي  بردار كه داراي شش مولفه است

(در اين لحظه 
0s (تقريبي براي آن است .  

)3(                                                   .00 dsssref  

 تصحيحي است كه به مقدار اوليه dsدر اينجا بردار 
شود تا اختلاف مدار مشاهداتي و مدار مبنا را  اعمال مي
  . كمينه كند

  

  
  ).2004بيسناچ، ( GPSهاي ارتفاع كم با ردگيري ماهواره .1شكل 
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  .)2011و همكاران، سيف ( مدار مشاهداتي، مدار مبنا و مدار مبناي بهينه .2 شكل

  
 شمار بيتوان ، ميdsاز بردار متفاوتي ازاي مقادير  به

 شمار بي نتيجه درو ) 2(معادله ديفرانسيل  مقدار اوليه براي
توان باتغيير مي ديگر  عبارت به .مدار مبنا تعريف كرد

(بردار موقعيت و سرعت در لحظه اول  بعدي سههاي  مولفه
ds(، بل مطلبي كه در ق براساس. به مدار مبنا متفاوتي رسيد

كه هستيم  ينيز گفته شد، ما در اين مسئله به دنبال تصحيح
اين  .شود كمينهاختلاف مدار مشاهداتي و مبنا  ،ازاي آن هب

  . مدار مبنا همان مدار مبناي بهينه است

)4(       

















N

i
i

ref
i

ref
ii

s

Niforstsss

1

2
min

,,1,0),( 0   

يا  refs0معادله غيرخطي برحسب Nدستگاه معادله فوق، 
، itبردار مشاهده در لحظه  isاست كه در آن dsهمان 

is  اختلاف مدار مشاهداتي و مدار مبنا در لحظهit ،refs 
refsتابعي از مقدار اوليه مدار مبنا و itبردار مبنا در لحظه  و  0

it عمال  با فرض كوچك بودن تصحيح. استشده به مقدار ا
   .زير خواهد بود صورت بهمعادلات خطي شده  ،اوليه
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  ، يا به شكل معادل
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 در معادله فوق، ماتريس  66 NA  ،ماتريس طراحي
  16  Nisd  و  160  N

ref
ii ssdl با استفاده از روش  .است

   :كمترين مربعات
)8(                                         dlPAAPAsd TT 1)(ˆ   

ماتريس   NNP 66  در اينجا ماتريس وزن مشاهدات است ،
حالتي كه  توان آن را ماتريسي يكه فرض كرد زيرا دركه مي

ماتريس وزن تاثيري در  ،مشاهدات همگي از يك نوع هستند
 در روش كمترين مربعات ندارد ها مجهولبرآورد جواب 

تعريف ماتريس طراحي  براساس. )1967 ،و آكرمن ميخاييل(
مشتق جزئي بردارهاي وضعيت نسبت به بردار وضعيت اوليه 

  .استهمان ماتريس گذر  و
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),(در اين رابطه،  0ttN بين دو  دهنده ماتريس گذر نشان
هاي بعدي روش محاسبه است كه در بخش Ntو 0tاپك 
  . ضيح داده خواهد شدآن تو

ي از يكحكم  درعيين مدار مبناي بهينه، اين مدار را ت اب
تعيين مدار  فرايندوارد فيلتر كالمن  هاي الگوريتمورودي

  . ديناميكي تبديل يافته خواهيم كرد
  

  كالمن فيلترروش     4
ايده فيلتـر كـالمن را    1958 در كالمن اميل لفوداراولين بار 

خـود را در زمينـه    هاي لهمقا) 1961و  1960(وي . مطرح كرد
 جديـدي هاي افق وعرضه كرد جديد  فيلتر كردنيك روش 

روش فيلتـر كـالمن يـك روش    . گشـود  فيلتر كردندر زمينه 
تصحيح كننده است كه هدف آن رسيدن به -بيني كنندهپيش

در ايـن روش منظـور   . است ها مجهوليك جواب بهينه براي 
ــه ،از بهينگــي ــاتريس وار كمين ــانسكــردن م ــانس -ي كوواري

كـالمن  فيلتـر   شرو . )1995ولـچ و بيشـپ،   ( تاس ها مجهول
اســت كــه در آن بــراي بــرآورد بــردار   ايدنبالــهيــك روش 

و  ها مجهولدر هر لحظه صرفا به بردار و دقت آنها  ها مجهول
و مشـاهدات در آن لحظـه   آنهـا  برآورد شده مرحله قبل دقت 

ــه   ــم ن ــاز داري ــةني ــاهدات و داده هم ــامش ــم  . ه ــابراين حج بن
 اينسـبت بـه پـردازش دسـته     محاسبات بـه طـرز چشـمگيري   

)Batch Process(  زيـاد  و سـرعت پـردازش    يابـد  مـي كاهش
 . ) 1979اندرسون و موور، ؛ 1960كالمن، ( شود مي

 
  كالمن الگوريتم فيلتر    1- 4

داراي دو  ،ديگــر تقريــبهــاي  روشفيلتــر كــالمن نيــز ماننــد 
  :مرحله است

  )Prediction( يني پيش .1
  )Correction(تصحيح  .2

 آمـده اسـت  حلـه در بخـش زيـر    روابط مربوط بـه ايـن دو مر  
 .)1997برآون و هوآنگ، (

 بيني پيش    4-1-1

)10(                     ))(,( 111
ref
iiii

ref
ii ssttss  



  

كه در اين رابطه
is بردار وضعيت برآورد شده لحظه قبل ،

),( 1 ii tt   ،ماتريس گذر
1is بيني شده شبردار وضعيت پي

refو
is  در لحظه  ها مجهولمقدار اوليه برايit  يا همان مقدار

با استفاده از قانون انتشار خطاها  .استمدار مبنا در اين لحظه 
بيني شده از رابطه ماتريس واريانس كوواريانس بردار پيش

    :)2004تَپلي و همكاران، ( شود ميزير محاسبه 

)11(                          ),(),( 111 ii
T

iiii ttPttP 


   

در اين رابطه
iP  ماتريس كواريانس بردار وضعيت برآورد

بردار وضعيت ماتريس كواريانس  1iP شده لحظه قبل و
 .بيني شده استپيش

 تصحيح    1-2- 4

)12(           )( 1111111
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iiiiiii ssHyKss 


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
   

كه در اين رابطه 
1iy  مشاهده خطي شده و

1iK  ماتريس
  .شود مياست كه از رابطه زير محاسبه  بهره

)13(          1
1111111 )( 
  i

T
iii

T
iii RHPHHPK  

ماتريس . مدل مشاهده است نوفهماتريس  1iRدر اين رابطه 
نيز  )1iP( شده بردار وضعيت برآوردواريانس كو-واريانس

   :شود مياز رابطه زير محاسبه 

)14(1111 ][   iiii PHKIP                                  

در بخش  فيلتر كالمن فرايندنياز در  درتعيين ماتريس گذر مو
در ادامه روند محاسبات . بعدي شرح داده خواهد شد

  .رسم شده است) 1(نمودار و تصحيح در  يبين پيش
  
  تعيين ماتريس گذر    5

رابطه بين ) شكل ماتريسي( ماتريس گذر بيان خطي
 دستگاهدر يك  متفاوتبردارهاي وضعيت دو اپك 

هاي مرسوم در تعيين ماتريس يكي از روش. ديناميكي است
 .است گيري مستقيم از معادله ديفرانسيلانتگرال ،گذر

)15     (                                                        )(tF  
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جواب  نهايت بياين معادله داراي  مدانيكه مي طور همان
Ittاست كه با در نظر گرفتن شرط مرزي  ),( 00

توان مي 
هاي امروزه از روش. رسيد آنبه يك جواب يكه براي 

ددي براي محاسبه ماتريس گذر استفاده گيري عانتگرال
 .شود مي

داراي ساختار  Fدر مواردي كه ماتريس ديناميكي
 صورت بهتوان اين دستگاه معادله را اي نباشد، ميپيچيده

تحليلي حل كرد و يك جواب تحليلي براي ماتريس گذر 
مركزي  جملهبا در نظر گرفتن  . )2007والادو، ( دست داد به

به  ديناميكي، ماتريس )مسئله دوجسمي( زمين گرانيميدان 
 :شود مي محاسبهشكل زير 

)16(           
تقريب از رابطه زير قابل محاسبه  صورت بهماتريس گذر نيز 

 . است

)17(                                      ))((),( 11   iiii tttFItt  

 . ماتريس هماني است، Iماتريس كه در اين رابطه

، بايد علاوه بيشتر هاي )صحت( رسيدن به دقت منظور به
نيروهاي وارد بر ماهواره را نيز در نظر بر اثر كپلري، اثر ساير 

 حلاز تري كه   لكامدر اين تحقيق، ماتريس گذر . گرفت
با تعريف  . شودمحاسبه مي )15(معادله ديفرانسيل  عددي

و معادله ديفرانسيلي حركت  )17معادله  (يكي ماتريس دينام
توان معادله ديفرانسيلي ماتريس گذر را مي)  1معادله (
  . )2004تَپلي و همكاران، ( نوشت )15(رابطه  صورت به
ܨ                                                          )    18( = பSሶபSቚSబ  

كار رفته در اين تحقيق روش عددي حل انتگرال به 
افزايش  ،علت اين انتخاب. استرانگ كوتا مرتبه چهار 

  . )2000 ،و گيل مانتن بروك( استسرعت محاسبه انتگرال 
  
  نتايج عددي    6

 تحقيقي، مورد حكم در GRACEدر اين مقاله زوج ماهواره 
محصول مشترك آلمان  GRACEزوج ماهواره . شدبررسي 

. )3شكل ( در مدار قرار گرفت 2002مارس  17در  امريكاو 
كيلومتري از يكديگر  220 اسمي اين زوج ماهواره با فاصله

مدار . اند واقعكيلومتر از سطح زمين قرار  485در ارتفاع اوليه 
 تقريباًو ) درجه 89ميل با ( مداري قطبي ،اين زوج ماهواره

كامل اين  گردش يك زمانمدت . شكل است  ايدايره
ماموريت . دقيقه است 90 در حدود گرد زمين ربماهواره 

   :) 2001ريگبر،  و پليتَ( از است اصلي اين ماهواره عبارت
  آنماهيانه يرات يزمين و تغگراني  تعيين ميدان. 1
  تعيين ميدان مغناطيسي زمين. 2
، جوضريب شكست ( وردسپهرو  سپهر يونلايه  بررسي. 3

جموع كل الكترون م” و  وردسپهردما و بخار آب در لايه 
  .)سپهر يوندر لايه  TEC اي” گذر  ريمس يها

آمده از  دست بهمختصات  ، بررسيدر اين تحقيق
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مورد نظر  2008نوامبر  13در تاريخ  P GPSد مشاهدات كُ
 مدار ديناميكي تبديل يافتهاز  ،كيفيت ارزيابي منظور به. است

 تحقيقات علوم زمين آلمان مركز از سوي منتشر شده
)GFZ)(Geo Forschungs Zentrum Helmholtz center 

Potsdam( شود ميمدار واقعي استفاده  حكم در.  
  البته بايد به اين نكته توجه داشت كه مدار واقعي 

كه اين مدار داراي  آنجا گاه قابل دسترسي نيست اما از يچه
  از آن به  توان مي ،استمتر  زير دسي) صحت(دقت

دست آمده از فرايند  كيفيت مدار بهمنزلة مبنايي در بررسي 

   روند بهبود كيفيت نتايجفيلتر كردن و بررسي 
  مدار مبناي بهينه براي مشاهدات رو  اين از .استفاده كرد

   و براي فيلتر شد تعيين GRACEواقعي زوج ماهواره 
   GRACEو بهبود مدار مشاهداتي زوج ماهواره  كردن

  دست آمده با  بهنتايج  كهمورد استفاده قرار گرفت 
  اختلاف مدار  .ه استدشمقايسه  واقعيمدار 

  مدار مبنا و مدار مبناي بهينه براي  با مشاهداتي
نشان داده  5و  4هاي در شكل GRACE A&Bزوج ماهواره 

  .شده است
  

  
 .) 2001 گبر،يو ر يتپَل( GRACEزوج ماهوراه . 3شكل 

 
  

  
  .مدار مبناي اوليه) bو  مدار مبناي بهينه a)با  A -GRACEماهوارهمدار مشاهداتي اختلاف  .4شكل 
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  .مدار مبناي اوليه) b مدار مبناي بهينه و a)با  B -GRACEماهوارهمدار مشاهداتي اختلاف  .5شكل 

  
  علاوه بر اختلاف دو مدار در راستاي محورهاي 

  ، اختلاف مدار لخَت دكارتيمختصات دستگاه 
 GRACEهاي ه و اوليه ماهوارهمشاهداتي با مدار مبناي بهين

A & B فاصله كلي نمايش داده شده است صورت به .  

  دهنده اختلاف  ترتيب نشان به 7و  6 هاي شكل
   مدارهاي مبنا با مدار مشاهداتي ماهواره

GRACE A  و ماهوارهGRACE B اختلاف كلي  صورت به
  .است

  

  
  .مدار مبناي اوليه) bمدار مبناي بهينه و  a) با  A -GRACEماهوارهي مدار مشاهدات بعدي اختلاف مجذور مربعات سه .6شكل 

  

  
  .مدار مبناي اوليه) b مدار مبناي بهينه و a)با  B -GRACEماهوارهمدار مشاهداتي  بعدي اختلاف مجذور مربعات سه .7شكل 
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  .GRACE Aبراي ماهواره  كردن فيلتر هاي آماري اختلاف بين مدار واقعي و مدار مشاهداتي قبل و بعد از ويژگي. 1جدول 

 نوع مدار
x y z 

3D* 
RMS(m) 

 3.70 2.73 1.59 1.92 قبل از فيلتر كردن

 2.41 1.66 0.66 1.61 فيلتر كردن با استفاده از مدار مبنا

فيلتر كردن با استفاده از مدار
 هينهمبناي ب

0.63 0.57 1.0 1.34 

ها بعدي اختلاف اندازه بردار سه*  

  
واضح است، اختلاف مدار  هاكه در اين شكل طور همان

-ملاحظه گذشت زمان به شكل قابل  مبنا و مدار مشاهداتي با

كه اختلاف مدار است  در حالي اين. يابدافزايش مياي 
يكنواخت باقي  صورت بهمشاهداتي با مدار مبناي بهينه تقريبا 

هاي آماري اختلاف بين زير ويژگي هاي در جدول. ماندمي
براي  كردن فيلترمدار واقعي و مدار مشاهداتي قبل و بعد از 

. نشان داده شده است GRACE-Bو  GRACE-Aماهواره 
خطاي  ،شودملاحظه مي 5و  b4 هاي كه در شكل طور همان
در كه  صورتي در يابدتجمعي افزايش مي صورت بهمبنا مدار 
به بردار مقدار اوليه موقعيت  dSبا تصحيح  5و  a4 هي شكل

 صورت بهآمده است كه  دست بهمدار مبنا آن مدار مبنايي 
ساعت حداقل اختلافات را با  24متوسط در كل مدت زمان 

  .مدار واقعي داشته باشد
ي كه در توليد آن افزايش كيفيت مدار ديناميكي تبديل يافتها

ار مبناي بهينه به جاي مدار مبنا استفاده شده است كاملا از مد
بعدي  سه مجذور متوسط مربعاتكه  طوري هب ،واضح است

براي اين زوج  را حدود يك متر) دستگاه مختصات دكارتي(

 2و  1هاي  ديگر در جدول عبارت به .دهدبهبود مي رهاماهو
فرايند توان بهبود ناشي از افزايش دقت مقدار اوليه در مي

كه با افزايش  نحوي به خوبي مشاهده كرد، فيلتر كردن را به
دقت مقدار اوليه مدار فيلتر شده با دقت بيشتري در هر سه 

بعدي  صورت يكجا در اندازه بردار سه مولفه دكارتي و يا به
  .شودها حاصل مياختلاف

  

  
  .بعدي برحسب متر سه مجذور متوسط مربعات .6شكل 

  
  .GRACE Bبراي ماهواره  فيلتر كردنهاي آماري اختلاف بين مدار واقعي و مدار مشاهداتي قبل و بعد از  ژگيوي .2جدول 

 نوع مدار
x y z 

3D 
RMS(m) 

 5.67 2.49 2.90 4.19 فيلتر كردنقبل از 

 2.31 1.49 0.72 1.61 مبنابا استفاده از مدار  فيلتر كردن

با استفاده از مدار فيلتر كردن
 مبناي بهينه

0.71 0.67 0.85 1.30 
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  گيري نتيجه    7
با ثابت فرض  ،سازي بهينهر اين مقاله با استفاده از الگوريتم د

كه  داديم، مقدار اوليه را چنان تغيير گرانيكردن ميدان 
اين مدار مبنا را  .دشو كمينهاختلاف مدار مبنا و مشاهداتي 

از  مبناي بهينه مدار اختلاف بيشينه. مدار مبناي بهينه ناميديم
 GRACEيك روز براي زوج ماهواره مدار مشاهداتي بعد از 

كه اين اختلاف براي مدار  كه درحالي، متر است 40در حد 
شد كه با  نشان دادهدر اين مقاله . متر است 250مبنا حدود 

توان به مي) مدار مبناي بهينه(تر اوليه دقيقاستفاده از مقادير 
با استفاده . در تعيين مدار دست يافت تريبا كيفيتخروجي 

كالمن، فيلتر جاي مدار مبنا در الگوريتم  از مدار مبناي بهينه به
3D RMS براي اين زوج ماهواره  مدار ديناميكي تبديل يافته

  . يابدمتر بهبود مي 1 حدود
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