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 ثقل دانيم سازي مدل در مدار هم ييفضا يها تيمأمور نهيبه يطراح
  

 2محمدرضا سيف و *1محمدعلي شريفي

  

  ايران تهران، دانشگاه فني يها دانشكده پرديس ي و اطلاعات مكاني،بردار نقشه مهندسي دانشكده ،اريدانش. 1
  ايران تهران، دانشگاه فني يها دانشكده پرديس ي و اطلاعات مكاني،بردار نقشه مهندسي ، دانشكده. دانشجوي دكتري2

  )2/3/96: نهايي پذيرش ،7/7/95: (دريافت
  

  يدهچك
بررسي خواهد شد. اين باز  GRACEپس از  مدار همي ها تيمأموردر افزايش قابليت  مربوطه در اين مقاله نقش پارامترهاي گوناگون

، كاهش ارتفاع زوج ماهواره Kطراحي با توجه به توسعة دانش و فناوري روز بر اساس استفاده از فناوري ليرزي به جاي طول موج باند 
ي از پايان علاوه بر پر كردن خلأ ناش ها تيمأموربا فرض استفاده از فناوري پيشرانة فعال و موارد ديگر صورت خواهد گرفت. اين نوع 

سازي ميدان ثقل نيز كمك شاياني خواهند داشت. در اين مقاله پارامترهاي طراحي يك  ، در بهبود مدلGRACEعمر مأموريت 
شامل طراحي مدار، تعيين وضعيت زوج ماهواره نسبت به هم (فاصلة بين زوج ماهواره) و دقت سيستم مشاهداتي بر  مدار هممأموريت 

يابي، بررسي خواهد شد. در همين راستا، در تعريف مدار ماهواره، شرط مدار تكرارشونده نيز در نظر  ابل دستاساس فناوري موجود و ق
كيلومتر كاهش  350اي فعال تا  هاي پيشرانه ي ارتفاع زوج ماهواره را با فرض مجهز شدن به سامانهساز هيشبگرفته شده است. در اين 

ي ليزري (افزايش دقت تا دو رقم اعشار) و محدوديت اين سيستم (برد محدود تا ها ستميسلي داديم. علاوه بر آن با توجه به مزيت اص
. نتايج ميا دهبه عنوان يك سؤال مهم مطالعه و بررسي كر Kسنجي باند  كيلومتر)، جايگزيني آن سيستم را با سيستم فاصله 100
به دليل برد محدود به  ،دقت بيشتر تا دو رقم اعشار باوجودهاي ليزري ي نشان داد كه با توجه فناوري موجود، استفاده از ابزارساز هيشب

  داشته باشد.  Kنتايجي بهتر از ابزار سنجش تغييرات فاصله به كمك طول موج باند  تواند ينمكيلومتر  100
  

ي ها تيمأموري فضايي جاذبي، ها تيمأمورسازي ميدان ثقل،  ي، طراحي مدار ماهواره، مدلسنج فاصلهي ها ستميس ي:كليد يهاواژه
   .GRACE، مأموريت مدار هم

  

  . مقدمه1
ديناميك از  ةه عنوان يك پديدب ثقلبررسي ميدان 

اخير با توجه به  يها است كه در سال هايي ينهزم
مختلف  يها كاربردهاي آن مورد توجه دانشمندان عرصه

هاي  يدشوارقبل به دليل  ها سالتا قرار گرفته است. 
هاي زياد آن، از  ي و هزينهسنج ثقلي اطلاعات آور جمع

سازي استاتيك ميدان ثقل،  اين مشاهدات صرفاً جهت مدل
شد. اما امروزه با  يمي استفاده صورت محل آن هم عمدتاً به

هاي  ينههزتوان با  يمي ا ماهوارههاي  يتمأموراستفاده از 
بسيار كم مجموعه مشاهداتي دقيق، چگال (بدون گپ)، 
با پراكندگي يكنواخت و قدرت تفكيك مناسب را 

توان  يمي كرد. با استفاده از اين مشاهدات آور جمع
كرد كه داراي  تغييرات زماني ميدان ثقل را مطالعه

هاي مختلف علوم زمين  ينهزمكاربردهاي گوناگوني در 
 در مهم اهداف از هيدرولوژي يكي است. مطالعات

 توليد قابليت با هايي مأموريت كردن اجرايي و طراحي
 ماهانة تغييرات با تفسير .بود ة ميدان ثقلماهان هاي مدل
 تغييرات از سودمندي اطلاعات به توان مي ثقل ميدان
و  ي(تپَليافت  دست سطحي و زيرسطحي هاي آب

  ).2016 همكاران، و زاده االله فتح ؛2004همكاران، 
 ديگر از يكي آزاد هاي آب سطح تغييرات بررسي 

 شناسي اقيانوس زمينة جاذبي در هاي مأموريت كاربردهاي
 آلتيمتري هاي داده تلفيق با ).2005 همكاران، و(چِن است 

 عامل دو توان يم ي،جاذب هاي مأموريت هاي داده با
 كرد (چمبرز، جدا هم از هاي آزاد را تغييرات سطح آب

ين دو عامل يكي ). ا2012 همكاران، و وكريتبر ؛2006
هاي قطبي و  شدن يخ هاي آزاد به دليل آب افزايش آب

آب  شوري و دمايي تغييرات دليل به چگالي تغييرديگري 
 هاي مأموريت ماهانة اطلاعات از ديگر سويي است. از
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 بهبود مورد در سودمندي اطلاعات به توان مي جاذبي
 و ميِرگور(يافت  دست اقيانوسي جزرومدي هاي مدل

  ).2007 همكاران،و  هان ؛2012 همكاران،

 جريانات اقيانوسي، مطالعات در حياتي ملزومات جملهاز 
. است مناسب دقت با جهاني ژئوئيد يك داشتن اختيار در

 يا) See Surface Topography( يادر سطح توپوگرافي
 ديناميكي توپوگرافي به شناسي اقيانوس در كه آنچه

 )Mean Dynamic Ocean Topography( ميانگين

 از آزاد هاي آب متوسط اختلاف جز چيزي ،است معروف
 تعريف اين با. نيست پتانسيل هم سطح يك عنوان به ژئوئيد
 هم آن دقيق ژئوئيد يك به شناسان اقيانوس كه است روشن

 دقيق دارند. تعيين نياز محلي، نه جهاني صورت به
 مطالعة و شناسايي مقدمات از دريا سطح توپوگرافي
 و بِكر ؛2011 همكاران و(نودسن است  دريايي جريانات
  ).2014 همكاران،

 توان مي جاذبي هاي ماهواره مشاهدات از استفادهبا 
 قطبي هاي يخ جرم كاهش از ناشي جاذبي سيگنال تغييرات

 رجعت. كرد گيري اندازه را ايزوستازي رجعت پديدة و
 شدن آب به زمين پوستة ويسكوالاستيك پاسخ ايزوستازي

 همكاران، و است (چِن متمادي ساليان طول در ها يخ
 از اخير هاي سال در يادشده كاربردهاي بر علاوه ).2006

 و گيري اندازه منظور بهها  ماهواره جاذبي مشاهدات
 امكان. است شده استفاده زمين پوستة جايي جابه بيني پيش
 Coseismicاي ( لرزه  هم هاي جايي هجاب گيري اندازه

Displacement ( اي  لرزه پس هاي شكل تغييرو
)Postseismic Deformation( مفيد كاربردهاي ديگر از 

  ).2010ي، ماتسوي و دكيهمشاهدات است ( اين
ي جاذبي ها ماهوارهاين كاربردها انگيزة اصلي در پرتاب 

 CHAMP )Challenging Minisatelliteبود. ماهوارة 

Payload ة جاذبي بود كه در مدار قرار ماهوار) اولين
 450كه اين ماهواره در ارتفاع   آنجاگرفت. اما از 

ي بلند ها موجكيلومتري زمين قرار داشت، عملاً تنها طول 
 2002كرد. در سال  يمو متوسط ميدان جاذبه را احساس 

 GRACE )Gravity Recovery and Climateمأموريت 

Experiment با قراردادن دو ماهوارة مشابه در ارتفاع (
كيلومتري و استفاده از ايدة گراديومتري زوج  450

در مدار قرار گرفت. بعدها با توليد  ها ماهواره
سازي ميدان ثقل  گراديومترهاي دقيق، بهبود مدل

كيلومتر و استفاده از  250صورت كاهش ارتفاع پرواز به  به
عنوان سيستم مشاهداتي براي مأموريت  گراديومتر به

GOCE  ،عملياتي شد. اما به دليل ارتفاع پايين اين ماهواره
طول عمر آن بيش از دو سال در نظر گرفته نشد. در نتيجه، 

قدرت تفكيك مكاني نسبتاً مناسب اين مأموريت باوجود 
سازي بخش  ، از آن تنها براي مدلGRACEر مقايسه با د

  استاتيك ميدان ثقل استفاده شد.
 GRACE جاذبي، مأموريت هاي يتدر بين تمامي مأمور

ميدان  ةماهاني ها مدل ةنها مأموريتي است كه توانايي ارائت
سازي تغييرات زماني  يا به عبارت ديگر قابليت مدل ثقل

رو، طراحي يك مأموريت براي  ميدان ثقل را دارد. از اين
از اهميت خاصي برخوردار است  GRACEدوران پس از 

خللي  ماهانة ميدان ثقلهاي  سري زماني مدل ةتا در ارائ
  . نشودايجاد 
مشابه هايي را كه داراي ساختار فضايي  يتمأمور

GRACE  ،نامند. در اين  يم مدار همهاي  يتمأمورهستند
ها، هر دو ماهواره در مداري مشابه اما با  يتمأمورنوع از 

 اين آرايشاختلاف در آنامولي متوسط در حركتند. 
اجراترين آرايش فضايي زوج  ترين و قابل ، سادهفضايي
علت قابليت زياد اجرايي آن را بايد در  هاست. ماهواره

برقراري ارتباط بين زوج ماهواره در ارسال و دريافت 
سنجي جستجو كرد. بر اساس همين  سيگنال سيستم فاصله

مأموريتي مشابه با در نيز،  2011سال  ها در ويژگي
جهت تعيين ميدان ثقل ماه به فضا اي  ماهواره  GRAILنام

 راي جاذبي به شما پرتاب شد كه اولين مأموريت بين سياره
با عبارت ديگر ه ب ).2014و همكاران،  كلينگر( رود مي

برخي انتقادات وارد به اين آرايش فضايي،  وجود
هنوز هم در نوع خود از اهميت و  مدار هاي هم مأموريت

  . جايگاه خاصي برخوردارند
طراحي،  هاي ينهكاهش خطرپذيري و هز ةبا انگيز
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يك مدل  توانند يم تر نيزجديد هاي يتمأمور
 مدار همبا آرايش فضايي شده از مأموريت فعلي  بازطراحي

جايگزيني سيستم . باشد توسعهبهبود و اندكي  ااما ب
صورت  ليزري به ةبا ابزار سنجش فاصل مايكروويو

و همكاران،  (شرد آزمايشي بخشي از اين بهبود است
تغيير ارتفاع زوج ماهواره، تغيير فاصلة بين زوج  )2012

ماهواره و مجهز كردن اين مأموريت به يك سيستم پيشرانة 
تواند  مي) نيز drag-free( جويفعال عاري از اصطكاك 

  از اين پيشنهادات باشد. 
اثر هريك از اين پيشنهادات  اين پژوهش نقش و مقداردر 

سازي  سازي ميدان ثقل در غالب يك شبيه را در بهبود مدل
سازي چندين سناريو براي  كنيم. در اين شبيه ميبررسي 
سازي  اين شبيهمدار بررسي خواهد شد.  هاي هم مأموريت

  كلي تشكيل شده است: ةاز سه مرحل
  اي؛ ماهواره طراحي مأموريت - 1
  ؛شده سازي يهانتشار مدار و توليد مشاهدات شب - 2
  متداول شتاب. تعيين ميدان ثقل با استفاده از روش  - 3

در فاز اول پارامترهاي تعريف يك مأموريت فضايي 
مدار شامل ارتفاع، خروج از مركزيت، ميل مداري و  هم
زوج ماهواره معين خواهد شد. در مراحل بعد، با  ةفاصل

ها  مشاهدات ماهواره ،هاي نيروي معلوم استفاده از مدل
شود و در فاز بعدي با استفاده از اين  سازي مي شبيه

سازي خواهد شد. نتايج حاصل  مشاهدات ميدان ثقل مدل
شده براي هر سناريو نيز با ميدان معلوم  هاي بازيابي از ميدان

ه مقايسه شده و بر اساس معيارهاي سنجش كيفيت اولي
  .شدسازي بررسي و داوري خواهند  مدل

  
 طراحي مأموريت فضايي. 2

 پيشروة از يك ماهوار مدار هم هر مأموريت فضايي اساساً
)leader( پير ةو يك ماهوار) وfollower تشكيل شده (

 ةطراحي مدار ماهوار ،فضايي تعريف يك مأموريت است.
پيرو نسبت  ةكردن وضعيت نسبي ماهوار پيشرو و مشخص

تعيين ميدان ثقل با استفاده از مشاهدات زوج است.  به آن
اين مأموريت ة ماهواره، وابستگي شديدي به طراحي بهين

دارد. معيارهاي بهينگي يك مأموريت بر اساس اهداف آن 
تعريف خواهد شد. پارامترهاي طراحي مأموريت شامل 

متريك مدار يعني ارتفاع ماهواره، ميل مداري و  هاي المان
  . استبين زوج ماهواره  ةخروج از مركزيت ماهواره، فاصل

هاي  ترين فاكتور در طراحي مأموريت ارتفاع ماهواره مهم
سو با طول عمر يك  است. اين فاكتور از يك ييفضا

) و از جويمأموريت مرتبط است (به دليل اثر اصطكاك 
هاي بالاي  وانايي آن در بازيابي فركانسسويي ديگر با ت

ميدان ثقل. هرچقدر ارتفاع ماهواره را كاهش دهيم، 
ات بيشتري ئيسازي جز توانايي اين مأموريت را براي مدل

اي كه از  ايم. بر اساس نتيجه از ميدان ثقل افزايش داده
 توان يم) 	ାଵ(ݎ/ܴ)(سيگنال ة كنند ضريب تضعيف

ثقل هاي كوتاه ميدان  طول موجگرفت، توانايي بازيابي 
 يابد. تر كاهش مييشارتفاع ببا هاي  براي ماهواره

هرچند در نگاه ابتدايي كاهش ارتفاع عامل مهمي در 
سازي ميدان ثقل  در مدلفضايي افزايش كارايي مأموريت 

اما اين كاهش ارتفاع برابر با افزايش چشمگير خواهد بود، 
و اثر آن در كاهش ارتفاع ماهواره و در  جوياصطكاك 

نهايت پايان عمر آن است. با افزايش ارتفاع از سطح 
اصطكاك  نيرويو متناظر با آن،  جوبيضوي مبنا چگالي 

 ةماهوار ةتجرب. يابد مي كاهشثر بر ماهواره ؤم جوي
GOCE  250نشان داد كه كاهش ارتفاع ماهواره تا 

 برايك سيستم پيشرانه كيلومتري نيازمند استفاده از ي
رغم وجود اين  اغتشاشي است. علي نيرويسازي اين  خنثي

پيشرانه، عمر اين مأموريت بيشتر از دو سال قابل  يستمس
چنين سيستم  سازي ياده، پيگرانتظار نبود. از سويي د

معادل نياز بيشتر به سوخت  ،اي براي يك مأموريت پيشرانه
محمولة فضايي براي  يعني افزايش وزنذخيره است و اين 

 ارسال به فضا. 

جهاني اي با پوشش  در اختيار داشتن مجموعه داده
اي، نيازمند  يكنواخت و هموژن از مشاهدات ماهواره
شكل براي  اي طراحي مدار قطبي و تا حد ممكن دايره

عدم  .)2012 همكاران، و (ويسه پيشرو است ةماهوار
هاي جاذبي  شكل براي ماهواره اي استفاده از مدار دايره
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ها  از آن آمده دست هاي ثقل به سبب كاهش كيفيت مدل
را بايد در غيريكنواختي عامل دليل اين  خواهد شد.

اي جستجو كرد.  يردايرهغي توليدشده از مدارهاي ها داده
مقدار دقيق ارتفاع ماهواره بر اساس شرط مدار 

ها بعد از تعداد  ماهوارهتكرارشونده انتخاب خواهد شد. 
روز معين، وارد مدار تكراري خواهند شد. اينكه يك 

به  كاملاًماهواره بعد از چند روز وارد مدار تكراري شود، 
اگر  هدف اصلي در طراحي آن مأموريت وابسته است.

نظر وارد مدار تكراري شود، ماهواره زودتر از زمان مورد
بر روي هم منطبق  گذرهاي متوالي ماهواره با گذر زمان

توان با افزايش زمان، قدرت تفكيك مكاني  شود و نمي مي
حركت ماهواره در مدار  عبارت ديگر، به را افزايش داد.

تكراري به معناي عدم تغيير قدرت تفكيك مكاني حتي با 
بنابراين يكي از نكات كليدي در ت. گذشت زمان اس

، طراحي يك مدار ييهاي فضا طراحي مأموريت
شونده براي ماهواره بر اساس قدرت تفكيك ارتكر

هاي  عنوان مثال در مأموريت ؛ بهگذاري شده است هدف
سازي ماهانة ميدان ثقل، ماهواره بعد  جاذبي با هدف مدل

  از يك ماه وارد مدار تكراري خواهد شد. 
ثير أتحت ت عملاًاز نقاط مختلف زمين گذرهاي ماهواره 

 ييراتن و تغحركت مداري ماهواره، چرخش زمي
ثير أمداري ماهواره تحت ت ةصفح )secular( غيرپريوديك
ترين ترم اثرگذار در حركت  زمين است. مهم ةميدان جاذب

مداري، ترم بيضويت زمين است.  ةغيرپريوديك صفح
چرخش صفحة مداري تحت اثر بيضويت زمين تابعي از 

ي متريك ماهواره يعني ارتفاع، خروج از مركزيت ها المان
بودن ميل مداري  ميل مداري ماهواره است. با معلومو 

ماهواره و خروج از مركزيت آن، ارتفاع دقيق بر اساس 
شرط مدار تكرارشونده تعريف خواهد شد. در 

 مداربودن  ميل مدار با تعريف قطبي هاي جاذبي، مأموريت
 معلوم آنبودن  اي و خروج از مركزيت با تعريف دايره

دوران به  βروز  αي مأموريتي كه در برا . در نتيجهشود مي
 βو  αبودن دو عدد  دور زمين داشته باشد (با شرط اول

ست به دزير  ةحل معادلاز ارتفاع دقيق نسبت به هم)، 

  :)2012 همكاران، و (ويسهآمد خواهد 

/ଶ	ܽ	ଶܥ	                            )1( + ଵܽଶܥ ܥ	+	 = 0   

ଶܥ  كه در آن = ߙߚ ߱ ܥଵ = ܥ ܯܩ√− = ߙߚ	]ܴଶ	ଶܬܯܩ√	3	 (݅)ݏܿ		2 + 1 − 
(݅)ଶ ݏܿ/ 5                   )2( 	− (݅)ଶݏ3ܿ) 	 − 1) 	߳ 	]       

  ي كهطور هب

)3(                                             ߳ = (1 − ݁ଶ)భమ 

 ଶܬ شعاع زمين و 	ܴ ،يثابت گرانش ܯܩ اين معادله در
گر  است كه بيان ଶܥ ةنرمالايزنشدمنفي ضريب 

  ݁ت. همچنين در اين معادلهزمين اس گون بودن يبيضو
علاوه بر ميل صفحة مداري است.  ݅خروج از مركزيت و 
هاي مداري  پيشرو، تعريف المان ةطراحي مدار ماهوار

سهم مهمي در بازيابي  پيشرو ةپيرو نسبت به ماهوار ةماهوار
ماهواره دارد. آرايش -به-ماهوارهقل از مشاهدات ثميدان 

در كه اي بود  مدار اولين ساختار ماهواره هم ةزوج ماهوار
. در اين ساختار دو به كار رفتهاي جاذبي  مأموريت

ماهواره در مداري مشابه و با آنامولي متوسط مختلف 
تغيير فاصلة زوج ماهواره يكي كنند.  يكديگر را تعقيب مي

سازي ميدان ثقل اثرگذار  ر مدلاز پارامترهايي است كه د
  خواهد بود. 
سنجي امكان جايگزيني سيستم  هاي نوين فاصله در سيستم

فراهم شده است. دقت  Kسنجي باند  ليزري با سيستم فاصله
اين سيستم تا حدود دو رقم اعشار بهتر از سيستم قبلي 

ليزر در مقايسه با  تر كوتاهاست كه علت آن طول موج 
شدن سيگنال ميراناطيس است، اما به دليل امواج الكترومغ

كيلومتر را  100برد كمتري دارد و در طراحي برد ميانگين 
اين  .)2012 همكاران، و گيرند (ريبلِت براي آن در نظر مي

 220تا  Kسنجي باند  در حالي است كه برد سيستم فاصله
رسد. تأثير  مي GRACEكيلومتر نيز در مأموريت 

سنجي و فاصلة زوج  هاي مختلف سيستم فاصله دقت
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ماهواره در بازيابي ميدان ثقل در اين تحقيق بررسي شده 
  است.

  
 مشاهداتسازي  شبيه . انتشار مدار و3

فضايي  يشيند طراحي مدار و تعريف آرااخروجي فر
است كه پس  مداري متوسطهاي  صورت المان به معمولاً

 اولية ماهواره تن الزاماتي به بردار وضعيتاز در نظر گرف
از اين بردار وضعيت جهت حل معادلة  .د شدنتبديل خواه

اين حركت و انتشار مدار ماهواره استفاده خواهد شد. 
هاي كوتاه و  طول موج رهاي متوسط پس از اعمال اث المان

 هاي بلند نيروي اغتشاشي ناشي از بيضويت زمين، به المان
بر اساس  يلتبد ينتبديل خواهند شد. ا اي) (لحظه بوسان
 و(شاب  ه استگرفتاول انجام  ةمرتب يليتحل يلتبد

اي  اين تبديل بر اساس معادلات سياره .)2003 جانكين،
  شود.  لاگرانژ نوشته مي

آمده  دست هب ةگيري مدار بايد بر اساس مقادير اولي انتگرال
با مدار گيري  هاي بوسان انجام گيرد. انتگرال از المان

ي عددي حل معادلة ديفرانسيل صورت ها روشاستفاده از 
 ةباز در روز و 29در مدت محاسبة مدار گرفته است. 

 يدانمبراي اين محاسبه از  .گرفت انجامثانيه  5زماني 
 استفاده شده است. 120 ةدرجه/مرتب تا EGM96 يجاذب

شده سازي  سنجي نيز از مدار شبيه مشاهدات سيستم فاصله
. مدار اين زوج ماهواره هركدام به شكل مجزا به شدتوليد 

خطاي در نظر گرفته شده شود.  متر نويز آلوده مي سانتي 1
متر در نظر گرفته شد. منظور از  ميلي 5براي مدار نسبي نيز 

ن دقت مدار نسبي، اختلاف مدار زوج ماهواره است. اي
 2005منطبق بر نتايجي است كه كروز و همكاران در سال 

با استفاده از  GRACEدر تعيين مدار نسبي زوج ماهواره 
 همكاران، و هاي تفاضلي به دست آوردند (كروز روش
2005.(  

در تعيين مدار نسبي زوج  GPS علاوه بر مشاهدات 
 GRACE مشاهداتي ديگري در مأموريتماهواره، سيستم 

را بين زوج ماهواره  ةتغييرات فاصل استشد كه قادر  هيتعب
سنجي طول  م فاصلهسيست ةگيري كند. مشاهدات پاي اندازه

 شده رنج باياس شده است. رنج باياس ،Kموج باند 

)Biased Range( واقعي  ةدر حقيقت اختلاف بين فاصل
 است (ابهام فاز) بين دو ماهواره و يك مقدار ثابت مجهول

اين مقدار مجهول همان ابهام  .)2002 همكاران، و (كيس
در صورت و  سنجي است فاصله سيستم مشاهداتيدر فاز 
 قطعي سيگنالي ثابت خواهد ماند. اين مقدار معمولاً عدم

. پس از اعمال تصحيحات لازم به استدر طول روز ثابت 
يها ها به كمك روش ركردن گپي دادهاين مشاهده و پ 

درونيابي، با اعمال اپراتور مشتق به اين مشاهدات، بردار 
) و شتاب تغييرات آن range-rateتغييرات زماني رنج (

)range-accelerationة) به دست خواهد آمد. محاسب 
 CRNمشتق و فيلتر مشاهدات بر اساس فيلتر ديجيتال 

اين فيلتر يك  .)2006 همكاران، و (وو شود ميمحاسبه 
گذر است كه براي هموارسازي نويز و  فيلتر پايين

سيستم  يري از سري زماني مشاهدات پايةگ مشتق
 لتر،يف نيا ياصل كاربرد. شود يمسنجي استفاده  فاصله

 و GRACE مأموريت رنج يها داده يزمان يسر پردازش
  .است آن يزمان مشتقات استخراج

بر اساس  Kسنجي باند  دقت مشاهدات سيستم فاصله
GRACE 1.3مأموريت  × 10ି݉/ݏଶ  و دقت سيستم

در نظر   ଶݏ/10ିଵ݉ليزري بر اساس تحقيقات قبلي
مدار و توليد  ةيند محاسباپس از فرگرفته شده است. 
بسته بر  ةسازي حلق برگشت در شبيه ةمشاهدات، مرحل

شده  سازي ميدان ثقل از مشاهدات شبيه سازي مدلاساس 
  و اجرا شده است. طراحي

 
  HL-SSTسازي ميدان ثقل بر اساس مشاهدات  مدل .4

، گراديان جاذبي با شتاب شتاببر اساس الگوريتم روش 
ها  و سرعت نسبي بين ماهواره ሷ࣋زوج ماهواره  ةفاصل

  :)2008(ليو،  شود مرتبط مي

ሷ࢘∆                                   )4( . ࢋ = ሷߩ +   ߩ‖ሶ࢘∆‖−ሶ2ߩ
اساسي در برقراري ارتباط بين مشاهدات  ةرابطاين معادله، 
و مجهولات ميدان ثقل است كه در  سنجي سيستم فاصله

 ρሷنرخ تغييرات فاصله و  ρሶبين زوج ماهواره،  ةفاصل ρآن 
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  .مدار با فواصل گوناگون زوج ماهواره سازي ميدان ثقل بر اساس مأموريت هم كيفيت مدل .4شكل

  

زوج ماهواره  ةافزايش فاصل رفت يمگونه كه انتظار  همان
باعث افزايش كارايي مأموريت جاذبي خواهد شد. اما بايد 

زوج  نيز در نظر گرفت كه افزايش فاصلة اين نكته را
 ي فناوري به هر اندازةها تيمحدودماهواره به دليل 

هايي كه مجهز به  دلخواه ممكن نخواهد بود. در مأموريت
مأموريت در  سنجي ليزري هستند، برد بيشينة صلهسيستم فا

كيلومتر است. در نتيجه استفاده از مأموريتي با  100حدود 
بين زوج  ةفناوري ليزري مستلزم محدود كردن فاصل

كيلومتر است. اين در حالي است كه  100ماهواره تا 
گيري  را در اندازه قابليت خود Kاستفاده از موج باند 

ز نشان كيلومتر ني 220بين زوج ماهواره تا  تغييرات فاصلة
ر براي زوج ماهواره به داده است. استفاده از فواصل بلندت

 دارد.نياز بيشتر فناوري ليزري  توسعة

هاي  سازي مأموريت اين بررسي به دنبال شبيه در ادامة
هاي در دسترس هستيم. در ادامه  مدار بر اساس فناوري هم

كيلومتري از سطح زمين  335در ارتفاع  تيمأموردو 
ي سنج فاصلهي شدند كه يكي مجهز به سيستم ساز هيشب

بود. قابليت اين  Kسيستم باند  ليزري و ديگري مجهز به
سازي ميدان ثقل بررسي خواهيم  را در مدل ها تيمأمور

ي فناوري و با توجه به ها تيمحدودكرد. با در نظر گرفتن 
زوج ماهواره  بودن جواب براي بيشينة رنج، فاصلة بهينه

كيلومتر و  100مجهز به سيستم ليزري را براي مأموريت 
كيلومتر در نظر  200 را Kباند مأموريت مجهز به سيستم 

، مجذور واريانس خطاي بازيابي 5. در شكل ميريگ يم
ميدان ثقل به ازاي هر مرتبه براي هر دو سناريو نمايش 

  داده شده است. 
دهندة اين حقيقت است كه هرچند  نتايج بررسي نشان
را به  ها يريگ اندازههاي ليزري دقت  استفاده از سيستم

دهند، اما به دليل  اي افزايش مي ملاحظه شكل قابل
سبب ميراشدن سيگنال  محدوديت برد سيستم مشاهداتي به

كيلومتر  100ناچار به محدودكردن فاصلة زوج ماهواره تا 
كمتر براي مأموريت ليزري  خواهيم شد. استفاده از فاصلة

سازي ميدان ثقل خواهد  مترادف با كاهش كيفيت مدل
بود. برآيند نهايي افزايش دقت و كاهش فاصلة زوج 

هاي ليزري، همچنان كفة ترازو را براي  ماهواره در سيستم
خواهد كرد. اين  تر نيسنگ Kهاي باند  استفاده از سيستم
 و بيشتر توان باهاي ليزري  كه دستگاه وضعيت مادامي

منظور از  .داشت خواهد ادامه اند، نشده ديتول ترهب فناوري
فناوري بهتر در اينجا، دستگاه توليد ليزري است كه بتواند 
با حجم كمتر و با صرف حداقل انرژي (با توجه به 

)، امواج ليزري را تا برد ها ماهوارهمحدوديت انرژي در 
  مورد نظر توليد كند. 
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Summary 
In recent years, strong scientific interest has been generated in a better understanding of the 
physical system of the Earth. It has been heightened the need for improving our knowledge of the 
gravity field of the Earth, both in terms of accuracy and spatial resolution. this could be globally 
and homogeneously possible only by means of space gravity missions. Nowadays, it is becoming 
increasingly difficult to ignore the widely used applications of the satellite gravity mission's 
information in studying the Earth system. For example, the application of the gravity information 
in geophysical and geotechnical research, is a new dimension for geodynamic research and 
seismology, Oceanography and determining ocean circulation, Hydrological research, Ice mass 
balance and sea level study. 
There have been many motivations behind launching the space gravity missions. After the first 
gravity mission CHAllenging Minisatellite Payload (CHAMP) launched in 2000 for the gravity 
and atmosphere applications, Gravity Recovery And Climate Experiment (GRACE) mission was 
launched to improve the temporal and spatial resolution for hydrological and geophysical studies. 
As a new space-born gravity mission, Gravity field and steady-state Ocean Circulation Explorer 
(GOCE) was designed based on the gradiometry observation in height about 250km. Because of 
the short life-time of GOCE, this mission was designed to determine static gravity field and the 
temporal gravity field modeling was assigned to other space-born missions like GRACE. The 
GRACE was designed to determine and interpret the temporal gravity variations. By the help of 
GRACE monthly solutions, it is easily possible to extract the periodic and quasi-periodic signals of 
the gravity. It allows researchers to interpret the time gravity variation as the mass redistribution in 
the Earth dynamic system. The temporal gravity variation might be caused the global water cycle, 
ice mass loss in the poles, the glacial isostatic adjustment, the earthquake subsequences and 
geodynamic activities. 
A follow-on mission to GRACE is desirable to bridge the gap in the time-series of the monthly 
gravity models. After the successful GRACE mission, in order to minimize the cost and technical 
risk, the same space mission has been proposed to measure the gravity field variations. Then, the 
GRACE follow-on mission will be a rebuild of the original GRACE with a few developments. 
Laser interferometry will be tested as a new experiment to improve the ranging precision whereas, 
the mission will be equipped with the microwave ranging system similar to the GRACE. As the 
first mission in the planetary science, the lunar GRAIL mission was proposed as a pair co-orbiting 
spacecraft similar GRACE. GRAIL that was launched in 2011 to improve our knowledge about the 
moon's gravity field. 
In this study, we investigate the role of various parameters of the co-orbiter mission design to 
improve the gravity field modeling for post-GRACE missions. A proper definition of these 
parameters will have a large effect to improve the gravity field modeling. The redesign has been 
carried out based on the science and technology developments in recent years. Using laser ranging 
system instead of K-band ranging system, and decreasing the satellite height (assuming the use of 
active propulsion system) are new suggestions. The mission could not only improve the quality of 
the gravity modeling, but also bridge the gap in the time-series of the monthly solutions. In the co-
orbit missions, the mission design commonly consists of designing the orbit and satellite 
separation. Assuming the mission is equipped with an active propulsion system, the height of the 
satellite pair will be reduced to 350 km. Laser interferometry will be tested as a new experiment to 
improve the ranging precision by considering its advantage and disadvantages. The results show 
that using the mission equipped with laser ranging system could not improve the quality of the 
gravity modeling, because of the limitation in average range< 100 km. 
 
Keywords: Earth's gravity modeling, Space Gravity Mission, Orbit Design, Co-orbiter formation, 

Ranging System. 
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