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 چکیده 

 هیپانیزم یکیاپت یابیرد ۀسامانیک و ساخت  یطراح  مقاله در بارۀاین 

 کیماهواره هدف، در یسامانه، ابتدا مشخصات مدار نیها است. دراماهواره

 یهاتیاز سا یکیاز  1TLE یهالیفا افتیمشخص، توسط در یمبدأ زمان

. سپس با دیگردهیته CELESTRACK ای 2NORADمعتبر همانند 

اغتشاشات  یاضیکه در آن از معادلات و مدل ر 3SGP4 تشارگراستفاده از ان

مدار انجام  یهامشخصه یاستفاده شده، به روزرسان نیزم کینزد یمدارها

آن سمت و ارتفاع ماهواره  یبردارحالت ماهواره، و از رو تیشد و در نها

لازم، به  یمرجع مختصات لاتیحالت پس از تبد ی. بردارهاگشت نییتع

 سامانه استقرار ابیرد یموتورها یورهایبه سامانه کنترلر و درا رمانصورت ف

ته و ماهواره قرار گرف یبیتقر دیتا تلسکوپ در خط دردید تلسکوپ ارسال گ

ه توان بیسامانه م نیا قیدق ی. ازکاربردهادینما بیپس از آن ماهواره را تعق

و  ییضاف یاهزباله ایموجود و  یهاماهواره یمدار تیوضع یامکان بررس

کوپ تلس کیسامانه، از  یکربندیآنها نام برد. پ یمدار راتییتغ ییشناسا

، Go-To ییواچر با توانا یاسکا EQ8-Proمدل  یۀسه پا ،یوتنین یانعکاس

 یهاتمیبرنامه متلب و برنامه الگور یحاو انهیدستگاه را کی تال،یجید نیدورب

ا و ستارگان و ارتباط ب فضا شیجهت نما گریمرتبط د یهاانتشارگر و برنامه

 افزارها، استفاده شده است.سخت

، جهت به کارگیری SGP4این پروژه کدهای رایانه ای انتشارگر  حوزۀ نرم، در

ت دریاف آیندهایها شامل فردر فرآیند ردیابی، توسعه داده شد. این توسعه

 ، استفاده از پروتکل ازکامسازی و استخراج بردار حالتاطلاعات، سنکرون

به متغیرهای مورد نیاز جهت کنترل مقر این متغیرها و تبدیل  ریموت

. همچنین طراحی و ساخت سامانۀ اپتیکی یا تلسکوپ گردیدتلسکوپ می

نجی سسنجی و ظرفیتهای این پروژه بود. امکانمورد نیاز ردیابی، از فعالیت

 های دیجیتال دردسترس و انتخاب نوع مناسب برای پروژه از دوربین

های کدهای تهیه شده با استفاده های دیگر پروژه بود. عملکرد و تستفعالیت

 از مقر خودکار رصدخانۀ دارآباد انجام پذیرفت

-تیعالف ، درعملیاتی یوتریکامپ یها و کدهاتمیالگور عملکرد پروژه، نیا در 

بدست آمده از  یها. دادهگذاری گردیدتهیه و صحهها، ماهواره یابیرد یها

 یلوقابل قب یشده و همخوان سهیمقا یتجار یافزارهانرم جیروش با نتا نیا

 .را نشان داده است

 انتشارگر -ماهواره -تلسکوپ -یکیاپت -یابیرد واژه های کلیدی:
 

 

 

                                                 
1 Two Line Element 

 مقدمه  -1

از درنظر گرفتن اغتشاشات در معادلات حرکت (، 1)شکل  ،در مدارات کپلری

و البته بدین جهت جواب نهایی بدست آمده به صورت  ،صرف نظر شده

متفاوت است. آنچه در مباحث پارامترهای مداری، با دینامیک واقعی مدار 

شود، پس از ورود به مباعث اغتشاشات مداری مدار آموزش داده میتعیین

 ششاست که  آلدر حالت ایده، بنابراین فقط کندصورت واقعی پیدا می

 روند.امتر مدار به عنوان ثوابت حرکت به شمار میپار

شناسایی اغتشاشات مداری ناشی از عوامل مختلف، موضوعی بود که باعث 

آل در هایی برای تعیین مقادیر انحراف از حالت ایدهگردید تا روش

 .(2)شکل  ،ابداع گردند پارامترهای مدار

 

 
  [11]پارامترهای کپلری مدار ماهواره-1ل شک

 

 معرفی  اغتشاشات مداری -2

( ترتیب و نحوۀ تأثیر نیروهای اغتشاشی روی پارامترهای مدار 3در شکل )

توان یم را یجسم به دور جسم مرکز کیمعادله مدار نشان داده شده است. 

  نوشت: ریز ۀبه صورت رابط

(1)  �̈�⃗⃗ + 𝜇
𝑟 

𝑟3 = 0 

بردار واصل از ماهواره به مرکز   𝑟جرم کاهش یافتۀ مداری و  𝜇که در آن 

، معادله فوق به شکل رابطۀ زیر Fدرحضور نیروی اختلالی زمین می باشد. 

 شود:نوشته می

(2) �̈� + 𝜇
𝑟 

𝑟3 = 𝐹  

 :به شکل زیر خواهد بود RSWدر دستگاه   این نیروهای مؤلفه

(3) 𝐹 = 𝐹𝑅𝑟 + 𝐹𝑆𝑠 + 𝐹𝑊�⃗⃗�  

2 North American Aerospace Defense Command 
3Simplified perturbations models 
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 تدر حقیقت نیروهای اغتشاشی از طریق تأثیر بر بردارهای موقعیت و سرع

کنند، بنابراین برای بدست آوردن یا بردار حالت مدار کپلری عمل می

حرکت مدار بایست از روابط انرژی و اندازهتغییرات پارامترهای مدار می

 .استفاده کنیم، زیرا از طریق این روابط اغتشاش در مدار تأثیر خواهد گذاشت

 معادلۀ اندازه حرکت یک جرم مداری عبارت است از:

                       (4)       𝑟2�̇� = 𝑐𝑜𝑛𝑠𝑡𝑎𝑛𝑡 = ℎ 

 :آورده شده است شکل برداری این معادله( 5در رابطۀ )

(5) ℎ⃗ = 𝑟 × �̇� = √𝜇𝑝�⃗�  
 

 
    [12]مدار ایده آل و متأثر از نیروهای اغتشاشی نمایی مفهومی از-2شکل 

 ی ذیل:مدارمکانیک با استفاده از روابط 
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متغیر با  با استفاده از روابط فوق و انجام برخی عملیات جبری پارامترهای

 زیر بدست خواهدآمد:  شکل زمان مدار، طبق روش گاوس، به
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4 kozai 

 
 مدار یکپلر یبر پارامترها یاغتشاش یروین ریمراحل تأث -3  شکل

 

(، تغییرات پارامترهای مداری نسبت به 15( تا )10در روابط بدست آمده )

 که شود، مشاهده میی اغتشاشی نشان داده شده و های نیروهالفهمؤ

تأثیرات پریودیک کوتاه و بلند مدت  های نیروهای اغتشاشی به صورتمؤلفه

 و خالص، قابل شناسایی است.

 

 SGP4انتشارگر  -3

 انتشارگرها -3-1

ینی بانتشارگرهای مدار به عنوان ابزاری تکنیکی و محاسباتی برای پیش

ار در هر لحظۀ آینده، از روی اطلاعات فعلی مدار است. جهت های مدویژگی

ان های فعلی مدار به عنوبه کارگیری یک انتشارگر، در ابتدا نیاز به ویژگی

ت ها را نسبکه این ویژگی ایورودی انتشارگر داریم، سپس روابطی ریاضی

 ههای بروز شده در یک زمان دلخوابه زمان تغییر داده و تبدیل به ویژگی

کند. روابط ریاضی مورد اشاره در بدنۀ یک انتشارگر مدار، عبارت است از 

معادلاتی که تغییرات پارامترهای مختلف و مورد نظر مداری را نسبت به 

بایست در فاصلۀ زمانی مشخصی حل شده و میزان زمان در برداشته و می

 ه کنند.تغییرات را به پارامترهای مداری، در فاصلۀ زمانی مورد نظراضاف

بخشی دیگری از روابط ریاضی درون بدنۀ محاسباتی انتشارگرها، وظیفۀ 

تبدیل پارامترهای مداری را به بردارهای حالت به عهده دارند، که هم اکنون 

 های شناخته شدۀ آسترودینامیک توسعه داده این روابط طی الگوریتم

ابط محاسباتی عددی در رایانه، رواند. همچنین جهت افزایش سرعت حلشده

 در .اندسازی شدههای مختلفی سادهدرون انتشارگرها توسط پارامترسازی

  SGP4مدار از انتشارگر  ۀاولیمشخصات  ۀوسعو تانتشار  جهت نیزه ژاین پرو

 استفاده شده است.
 

 SGP4انتشارگر  -3-2

ریاضی تحلیلی ساده، برای اغتشاشات مدل یکبه عنوان ، SGP4انتشارگر

که به صورت مخفف  یشمال یکایآمر یدفاع هوافضا یفرمانده مداری در

این مدل اولین بار  .است شود، شناخته شدهنامیده می NORAD  نوراد یا

 . [1]افتیتوسعه  4یکوزاآقای  یلیتحل یبر اساس تئور 1966در سال 

ریاضی تحلیلی برای مدارات لئو در سال به عنوان یک مدل SGP4انتشارگر

 ییهاینیبشیپاین انتشارگر،  بهبود داده شد. 5نیز، توسط بروور 1979

ا ب البته چند روز( و بلندمدت )تا مدتانیم یزمان یهادر دوره ،را غیربرخط

یچرخش( در دسترس قرار م 1مدت )کمتر از کوتاه در کاهش دقتکمی 

 ،یدیخورش تابش جسم سوم، فشارتأثیرات  ، SGP4در انتشارگر  .دهد

5 Brouwer 
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 اغتشاشات و فقط اثرات نشده یسازمدل یکیو تکتون یجزرومد یهاانیجر

یروی درگ و ن J2 ،J3 ،J4ضرایب تابع پتانسیل گرانشی برای ناشی از 

است. این انتشارگر برای مدارات  اتمسفر، درنظرگرفته شده و مدلسازی شده

ی دهد. نیروارتفاع پایین و نزدیک به دایروی، دقت قابل قبولی را ارائه می

درگ از طریق تعریف یک رابطۀ چگالی توانی، به صورت استاتیک و غیر 

های مداری متوسط از المان SGP4چرخشی تعریف شده است. در انتشارگر 

در این انتشارگر، اثرات سکولار یا خالص و همچنین  است.  استفاده شده

پریودیک طولانی مدت نیروهای اغتشاشی، روی پارامترهای مداری تا 

 گردد.و برای پریودیک کوتاه مدت تا درجه دوم محاسبه می J4هارمونیک 

ا تغییراتی نیاز است ت ،ردیابی اپتیکی ۀاین انتشارگر در پروسگیری کاربجهت 

پردازش برخی  محاسبه و سازیهمزمان ،نآدادن اطلاعات اولیه به  ۀنحودر 

افزار انجام نها جهت ارسال به سختآسازی و خروجی پارامترهای مورد نیاز

 گیرد.

یکبار  که ،گردداجرا می SGP4در دو مرحله کد انتشارگر  ،یند ردیابیآفردر 

 Trackingبرای ردیابی یا  دیگر اربو بوده  Pointingیا روی برای نشانهن آ

مده از آحالت بدست بردار ،روینشانه ۀمرحلدر گردد.این کد اجرا می

مغشوش شده  ،با استفاده از انتشارگر ،TLEیا  اطلاعات فایل عنصر دوخطی

 ،زمانی مشخص ۀن در یک فاصلآو با اعمال اغتشاشات انتشارگر به 

که  ،یدآبدست می ،در مدت زمان تعیین شده ۀحالت مغشوش شدبردار

ن آروی تلسکوپ به سمت ای از مدار ماهواره و نشانهن تعیین نقطهآحاصل 

و تعقیب  تلسکوپ در مداردید  ۀنقطحرکت  ۀادام ،ردیابی ۀمرحل در است.

کمی در زمانی  ،انتشارگرمجدد که از طریق اجرای  ،دباشماهواره مد نظر می

 زمان موردیک ی تا رونشانه ۀلرحم در توقف ۀنقط رسیدن ماهواره به قبل از

    گردد.حاصل می ،نآمشخص پس از  و نظر
 

 TLEهای فایل -3-3

مشخصی به نام  قالبفایل با  توسط یک SGP4اطلاعات ورودی انتشارگر 

TLE های فایلشود. یا فایل عنصر دوخطی، به انتشارگر داده میTLE 

رمزگذاری و نگهداری و  روشدوخطی، یک عناصر هایفایلیا ها، ماهواره

که در ها است، همانند ماهواره های مداری هر جسمیانتقال اطلاعات المان

 یاست که فهرست یا اطلاعات دادهفرمت یک  ، یاکندمدار زمین دوران می

هر لحظه  یرا برا نیجسم در حال گردش به دور زم کی یاز عناصر مدار

های عناصر دوخطی دارای دو خط و فایل   کند.یم گذاریکد نیمع یزمان

 باشند که  مقادیر عددی اطلاعات مداری در آن گنجانده ستون می 69

 اند.شده

 
 SGP4عملکرد انتشارگر شرح  -3-4

)زمان مورد اشاره در  مبدأ زمانی که در آن رصد انجام شده استچنانچه 

بنامیم، زمان سپری شده از لحظۀ  𝑇𝑒𝑝𝑜𝑐ℎهای دوخطی(، های فایلستون

 گیری و دریافت اطلاعات ماهواره عبارت است از:اندازه

(16) 𝑇𝑠𝑖𝑛𝑐𝑒 = 𝑇𝑛𝑜𝑤 − 𝑇𝑒𝑝𝑜𝑐ℎ 

به ترتیب لحظۀ زمانی رصد و زمان حال بر   𝑇𝑛𝑜𝑤و  𝑇𝑒𝑝𝑜𝑐ℎدراین رابطه 

 زمان سپری تفاضل آنها یا مدت  𝑇𝑠𝑖𝑛𝑐𝑒باشند، و می  𝑈𝑇𝐶حسب زمان 

های دوخطی باشد. فایلگیری و رصد انجام شده میشده از آخرین اندازه

گردند، بنابراین هرچه زمان روزرسانی میساعت ب 24توسط مؤسسۀ نوراد هر 

 𝑇𝑒𝑝𝑜𝑐ℎهای دوخطی یک ماهواره یا  بروزرسانی فایل ردیابی به زمان 

تر باشد، دقت تعیین مشخصات مداری توسط انتشارگر بالاتر خواهد نزدیک

های رصدی بسیار بود. مشخصات مداری در هر لحظۀ مبدأ توسط سامانه

 پردازش اطلاعات خام بدست آمده، تعیین  دقیق و همچنین تصحیح و

ترین وضعیت بردارحالت دقیق  𝑇𝑒𝑝𝑜𝑐ℎگردد، بنابراین معمولًا در لحظۀمی

 𝑇𝑒𝑝𝑜𝑐ℎماهواره را شاهد هستیم و هر چه مدت زمان بیشتری از لحظۀ 

بگذرد، با به کار بردن اطلاعات آن، واگرایی نتایج بدست آمده در یک فرآیند 

مشخصه مداری کپلری ماهواره، شش مقادیر اولیه  ابی، بیشتر خواهد بود.ردی

توان بدست   آمده،  می  𝑇𝑒𝑝𝑜𝑐ℎ های دوخطی در مبدأ زمانی  که از فایل

 نوشت: 0Xبه صورت 

(17)  𝑋0 = (𝑒0, 𝑖0, 𝛺0, 𝜔0, 𝑀0, 𝑛0) 
برابر با زاویه میل مدار،  𝑖0برابر با خروج از مرکز مدار،   𝑒0، (17بطۀ )در را

𝛺0   ،برابر با طول گره صعودی مدار𝜔0  ،آرگومان نقطۀ حضیض مدار𝑀0  

حرکت متوسط یا دوران متوسط ماهواره در مدار،  𝑛0آنومالی متوسط مدار و 

، 𝑇𝑛𝑜𝑤، در هر زمان SGP4ورودی انتشارگر  باشد. با اعمال این مقادیر بهمی

 توان نوشت:می

(18) 
𝑆(𝑇𝑛𝑜𝑤 − 𝑇𝑒𝑝𝑜𝑐ℎ) = 𝑆𝐺𝑃4(𝑋0, 𝐵

∗, 𝑇𝑛𝑜𝑤

− 𝑇𝑒𝑝𝑜𝑐ℎ) 
𝑇𝑛𝑜𝑤با عملکرد انتشارگر برای مدت زمان   − 𝑇𝑒𝑝𝑜𝑐ℎ الت ، بردارهای ح

برای لحظات زمانی مذکور  بدست خواهد آمد، لازم به ذکر  𝑆ماهواره یا 

هر زمانی دلخواه بعد یا قبل از آن قرار داده 𝑇𝑛𝑜𝑤 است چنانچه به جای 

شود،  مقادیر بردارهای حالت برای فاصلۀ زمانی از زمان مبدأ تا این زمان 

به شکل رابطۀ زیر به    ∗𝐵در رابطۀ   دلخواه، قابل محاسبه خواهند بود.

 گردد.ضریب بالستیک مربوط می
                                   

(19) 𝐵∗ =
1

2
𝐵 𝜌0 

 ضریب بالستیک نامیده شده و عبارت است از: Bکه در رابطۀ فوق، 
                                     

(20) 𝐵 = 𝐶𝐷
𝐴

𝑚
 

سطح مقطع مؤثر ماهواره   Aدرگ اتمسفر در مدار، ضریب  𝐶𝐷که در آن 

های داده 𝑇1باشد. اگر در لحظۀ جرم ماهواره می mدر جهت سرعت مداری و 

های مداری این لحظه توان برای مشخصهدر نظر بگیریم، می 1Xمداری را 

 نوشت:
(21)  𝑋1 = (𝑒1, 𝑖1, 𝛺1, 𝜔1, 𝑀1, 𝑛1) 

𝑇1این اطلاعات مداری در مدت زمان  − 𝑇𝑒𝑝𝑜𝑐ℎ  بدست آمده است، در لازم

شود هنوز اطلاعات ،  فرض می𝑇𝑒𝑝𝑜𝑐ℎیادآوری است شود که، در لحظۀ 

هایی پس از اند و اغتشاشات تنها در زماناشات نشدهمداری دستخوش اغتش

باشد، لحظه مبدأ اعمال خواهد گشت. فرض انجام شده، فرض درستی می

زیرا اطلاعات مداری لحظۀ مبدأ، از طریق رصد و تعیین مدار استخراج و 

این است که اطلاعات  1Xو  0Xتفاوت بین اطلاعات مداری  تعیین شده است.

X  1یا لحظۀT فاصلۀ زمانی  در𝑇1 − 𝑇𝑒𝑝𝑜𝑐ℎ   دچار اغتشاشات مداری این

توان را لحظۀ مبدأ در نظر بگیریم، می 1Tاند. چنانچه لحظۀ مدت زمان شده

را  2Tاطلاعات این لحظه را غیرمغشوش در نظر گرفت و اطلاعات لحظۀ 

دچار اغتشاشات فاصلۀ زمانی  2Tبدست آورد. بدین ترتیب اطلاعات لحظۀ 

𝑇1 − 𝑇𝑒𝑝𝑜𝑐ℎ :خواهد شد. بنابراین برای این تحلیل می توان نوشت 

(22) 𝑆(𝑇2 − 𝑇1) = 𝑆𝐺𝑃4(𝑋1, 𝐵
∗, 𝑇2 − 𝑇1) 



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
 4صفحه: 

 
 2Xتوان اطلاعات مداری ، می(22)حال از بردار حالت بدست آمده از رابطۀ 

 تر خواهد، مغشوش1Tاز اطلاعات لحظۀ  2Tلحظۀ را بدست آورد. اطلاعات 

 بود. 

 طراحی سامانۀ ردیابی -4

ترتیب عملکرد سامانه نشاه داده شده است. هر کدام این مراحل  (4)در شکل

افزارهای مربوط به خود افزارها و نرمسازی، نیاز به سختدر هنگام پیاده

  امه ابتدا به فرضیات طراحی این سامانه اشاره شده است.دراد است.

 
 اینفوگراف مراحل عملکرد سامانۀ ردیابی اپتیکی -4  

 

 فرضیات و الزامات  -4-1

 در نظر گرفتهبه صورت ذیل ساخت این سامانه ردیابی طراحی و فرضیات 

 :شده است

نزدیک زمین و  های مدارمأموریت این سامانه ردیابی ماهواره -

کیلومتری از سطح دریا درنظرگرفته  1000تا  200برای گسترۀ 

 است.شده

های این حوزه، ، جهت مشاهدۀ ماهوارهقدر ظاهری مورد انتظار -

 +10در شرایط آب و هوایی مناسب و آلودگی نوری پایین، قدر

 .است

مورد انتظار با توجه به اهداف  یابیو رد بیحداکثر سرعت تعق -

 ای هیدرجه بر ثان 3حدود  ستیبایده در مدار لئو، مش فیتعر

 ( باشد.ی)سرعت نجوممیتا لیدریبرابر سا 800حدود 

در این سامانه از یک زیرسامانۀ اپتیکی متشکل از یک تلسکوپ  -

 میلیمتر استفاده  150نیوتنی با گشودگی اپتیکی حداقل 

 شود.می

 DSLR یتالیجید نیدورب کیاز  سامانه نیدر ا -

درصد، جهت 70حداقل یکوانتمۀ، با بهرEOS700D)نی)دورب

همچنین شود، میها استفاده ماهواره دیجیتالی ریتصاو افتیدر

 تالیجید یهانیدوربهای نجومی امکان استفاده از دوربین

 بررسی خواهد شد.موجود در بازار 

های ( اولیه این سامانه توسط فایل6اطلاعات مداری)افمری -

هایی همانند  آید که از طریق سایتدست میب  TLEشده روزب

www.celestrak.com  ساعت به روز  24که حداکثر هر 

 گردد.می

های پروژه، ابتدا سعی بر این است که سازۀ جهت کاهش هزینه -

شود، و توسط کیت کنترل پایه استوایی طراحی و ساخته سه

"go to"  گردد، عنوان یک ماژول در ردیابی، کنترل  به 

                                                 
6 Ephemeris 

پایه، جهت ردیابی در صورت عدم تحقق امکان ساخت سازۀ سه

پایۀ استوایی با قابلیت جستجوی و تعقیب ماهواره، از یک سه

  .شودخودکاراستفاده می

های بردارحالت ماهواره و بروزرسانی آن در بازه تعیینجهت  -

گردد، که ، استفاده  میSGP4زمانی مشخص شده، از انتشارگر 

 های مورد نیاز آن، توسعه داده شده است.توابع و الگوریتم

 UTCکارگرفته شده در اجرای برنامه ردیابی، با زمان زمان به -

تنظیم   ،GPSو یا دانگل  آمده از شبکه اینترنت در رایانۀ بدست

 .گرددمی

 

 و دوربین دیجیتال )الکترواپتیک(اپتیک  های هزیرسامان -4-2

اپتیکی را بخش اپتیک و های سامانۀ ردیابیترین زیرسامانهصلیا

به  ها  با توجهسنجی این زیرسامانهدهد. ظرفیتالکترواپتیک تشکیل می

ده انجام گردید. این مشخصات با توجه فرضیات و الزامات در نظر گرفته ش

 .ه است+ ، انتخاب گردید10به الزام در نظر گرفته شده برای قدر ظاهری 

 ا نیاز است ت ،برای دستیابی به عملکرد الکترواپتیکی مناسب سامانه

های اپتیکی و الکترواپتیکی همزمان و مناسب با هم های زیرسامانهمشخصه

 انتخاب گردد.

 ردیابی تلسکوپ -

ده آورده ش آینۀ ن سامانه از یک تلسکوپ نیوتنی با مشخصاتدر ای

. تلسکوپ نیوتنی یک تلسکوپ (5، شکل )( استفاده گردید1در جدول )

ن تأمی خلیمنابع داتعداد قطعات محدود آن و  بازتابی بوده که با توجه به

 باشد.تر میساخت آن سهلطراحی و ، امکان قطعات مذکور

انه بایست مشخصات مناسب این سامتلسکوپ مناسب برای ردیابی اپتیک می

 های نجومی موجود در بازار تأمین کنندۀ را داشته باشد و لزوماً تلسکوپ

 

 
  [13]مسیر اپتیکی در یک تلسکوپ نیوتنی -5  شکل

 مشخصات آینه سهموی تلسکوپ -1جدول

عدد  فاصلۀ کانونی کیفیت سطح قطر آینه

 کانونی

پوشش سطح 

 اپتیکی

یک چهارم  میلیمتر 150

 طول موج

 آلومینیوم 6 میلیمتر910

 

شرایط مناسب همان است که در الزامات  الزامات این سامانه نخواهد بود.

ده شده است. مشخصاتی همانند موارد ذیل، در طراحی طراحی سامانه آور

 :در نظر گرفته شودبایست این زیرسامانه می

 قدرت تفکیک و توان جذب نور )گشودگی اپتیکی زیاد( -

 کانونی کوچک )فاصلۀ کانونی کوچک(دارا بودن عدد -

http://www.celestrak.com/


 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
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 کیفیت سطوح بازتابی بالا )آینۀ بدون عیوب رایج اپتیکی( -

 محوری اپتیکی دقیقهم -

 رعت حداکثر محورهای مقر تلسکوپس -

 دقت حداکثر دوران محورهای مقر تلسکوپ -

 حداکثر درجۀ آزادی محورهای مقر تلسکوپ -

ئو در مدار ل یاجسام ینور یآشکارساز یتلسکوپ برا کی نیتأم یهدف اصل

از  یمختلف یظاهر یقدرها یمدار لئو دارا های. اجسام و ماهوارهباشدیم

 یبرا -6 یمتر و قدر ظاهر یسانت 15کوچک تا  هایماهواره یبرا + 10

 .باشندیخود م ارمد ضیمتر در حض 100 باً یبا طول تقر ییفضا ستگاهیا

 یدرظاهرق تواندیم نهیانتخاب قطر آ یدر نظر گرفته شده برا یمبنا نیبنابرا

تلسکوپ جهت  ۀنیقطر آ نجایباشد. در ا یشده مدار گذاریاجسام هدف

 1000مدار لئو تا ارتفاع  یهاماهواره یکیاپت یشرط آشکارساز یارضا

 ،مفروضات نی. با اشودیدر نظر گرفته ممعیار طراحی به عنوان  لومتر،یک

 شود:در نظر گرفته میجهت معیار تعیین قطر مناسب آینه  زیر ۀرابط

(23) 𝑚𝑡 − 𝑚𝑒 = 5𝑙𝑜𝑔10 (
𝐷𝑡

𝐷𝑒
) 

𝐷𝑡 قدر حدی چشم انسان،  𝑚𝑒قدر حدی تلسکوپ و   𝑚𝑡که در آن  قطر   

 طر مردمک چشم انسان می باشد. ق  𝐷𝑒و  یکیاپت یشودگآینۀ تلسکوپ یا گ

میلیمتر را از رابطۀ  150قدر قابل مشاهده توسط یک تلسکوپ با قطر شیئی 

 فوق بدست آوریم :

(24) 𝑚𝑡 = 6.5 + 5𝑙𝑜𝑔10 (
150

7
) ≈ 13 

 150با قطر آینه  تلسکوپیک قدر قابل مشاهده توسط شود، مشاهده می

 هایمحدودیت با معرفیاشد، که بمی 13مثبت آل، در شرایط ایدهمیلیمتر 

 الاترباین قدر  ،های نوریبینایی تلسکوپ در شرایط اتمسفری و آلودگی

 .رفتاهد خو
 

 دوربین دیجیتال -

دوربین دیجیتال بخشی مهم از سامانۀ الکترواپتیک می باشد. ترکیب مناسب 

مشخصات تلسکوپ و دوربین دیجیتال، منجر به افزایش کارایی آن در فرآیند 

سنسورهای تصویربرداری دیجیتالی با  ثبت تصاویر ماهواره ها خواهد شد.

ردند. گاندازۀ هر پیکسل معرفی می مشخصۀ تعداد پیکسل در طول و عرض و

پیکسل   nyپیکسل در طول و  nxچنانچه یک سنسور تصویربرداری تعداد 

در نظر گرفته شود،  lpدر عرض داشته باشد، و اندازۀ هر ضلع پیکسل آن 

ۀ اپتیکی به دید باریکۀ نور ورودی از سامانزوایای میدان( 6شکل )طبق 

 سنسور، در دو جهت طول و عرض عبارتند از:

(25) 𝑎𝑥 = 2 𝑡𝑎𝑛−1
𝑛𝑥 . 𝑙𝑝

2𝑓
 

   دهد، همچنین :سنسور را نشان می دید در امتداد طولنزاویۀ میدا که

(26) 𝑎𝑦 = 2 𝑡𝑎𝑛−1
𝑛𝑦. 𝑙𝑝

2𝑓
 

ین زوایا برای ا .دهدتداد عرض سنسور را نشان میزاویۀ میداد دید درامکه 

محاسبه گردید، که عبارت بودند  پروژه دسترسهای درسنسورهای دوربین

و اندازۀ   3520×4556با تعداد پیکسل   ZWO-ASI1600جومیناز دوربین 

با تعداد  CANON-EOS 700Dبا برند  DSLRو دوربین  µm 3.8پیکسل 

 : µm 4.30و اندازۀ پیکسل  x 3456 5184پیکسل 

                                                 
7 Sky Watcher EQ8 pro Mount 

 

 
          زوایای میدان دید سنسور تصویر در دو امتداد-6  شکل

For ZWO-ASI120 𝑎𝑥 × 𝑎𝑦 = 1.11 × 0.84 𝐷𝑒𝑔2 
For CANON Eos 700D 𝑎𝑥 × 𝑎𝑦 = 1.4 × 0.94 𝐷𝑒𝑔2 

تیکی لکترواپاتر بودن دوربین کانن و مشخصات با توجه به دردسترس و ارزان

 مناسب، این دوربین برای سامانه انتخاب گردید.

 
 مقر تلسکوپ -4-3

د. پایۀ گوتو یا خودکار بوتست عملکرد برنامۀ ردیابی، نیاز به یک سهجهت 

ترم آن مرکز، با کسب مجوز از رصدخانۀ دارآباد و جلب حمایت مدیریت مح

ایۀ پپایۀ استوایی این مجموعه استفاده شود. سهتصمیم گرفته شد از سه

  Pro  EQ8پایه یا مقرۀ استوایی مدل  استوایی رصدخانۀ دارآباد یک سه

مقرۀ  8اسکنجهت ارتباط رایانۀ سامانه با کنترلر سین باشد،می 7واچراسکای

ردید. پی بود،که نیز تهیه گیواستلسکوپ، نیاز به کابل و آداپتور سریال به 

لب افزار متارتباط برنامۀ اصلی ردیابی در نرم ،لازم به ذکر است هدف اصلی

جهت ارسال فرمان حرکت و تعقیب  اسکن مقر تلسکوپ،با کنترلر سین

 .(7شکل) بود آنماهواره به 

 

 
 Eq8 Proخودکار، مدل اسکای واچر تلسکوپ استوایی قرم -7

 ی عملیات سامانههای محاسبات و اجراالگوریتم و برنامه -4-4

عملیات سامانه نشان داده شده است.  الگوریتم و برنامۀ نمودار( 8در شکل)

تواند اجرا گردد. این اه میبه هر تعداد و برای هر مدت زمان دلخو این برنامه

ای ماهواره در هر لحظه در مختصات برنامه با بدست آوردن بردارحالت زاویه

-ای به برنامۀ رابط سختهای زاویهسایت رصد، در صورت ارسال صحیح داده

محدودیت عملیاتی استفاده  سازد.افزار،  امکان ردیابی ماهواره را فراهم می

بندی درست ردیابی و تعقیب، در ابتدا عدم زمان از این برنامه در پروسۀ

اجرای چندگانۀ این برنامه بوده، و در مرحلۀ بعدی در نظرنگرفتن استفاده از 

 باشد.فرامین صحیح در هر پلتفرم کاربردی می

8 SynScan 
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 محاسبات و  عملیات سامانۀ ردیابی نمودار اجرای-8 شکل 

 Pointingا اجرای مرحلۀ نشانه روی ی -

باشد، های یک ساعت در حال دوران میماهواره در مدار خود همانند عقربه

ای از مدار که ماهواره از آنجا بایست در ابتدا به سمت نقطهسامانۀ ردیابی می

شود  ای صادرکند، نشانه رود. به عبارتی فرامین اولیۀ باید به گونهعبور می

ای از مدار در زمانی به اندازۀ کافی طهدید تلسکوپ را به نقکه  بردار خط

 (.9)جلوتر از موقعیت فعلی ماهواره نشانه رود، شکل

 

 
 حلانمودار اجرای محاسبات و عملیات مر -9  

بایست سامانۀ دو درجه آزادی مقرۀ استوایی تلسکوپ فرمان مرحلۀ اول می

رکت دهد که تلسکوپ را از موقعیت مرجع یا نقطۀ پارک به ای حرا به گونه

 : ای از مدار در لحظۀنقطه
(27) tap = tnow + ∆tap 

مدت زمان پیش افتادگی خط نشانۀ تلسکوپ از   𝑡𝑎𝑝∆که در آنببرد، 

 توان نوشت :می  𝑡𝑎𝑝ماهواره روی مدار است. پس برای بردار حالت لحظۀ 
(28) S(tab) = P(X0, B

∗, (tnow + ∆tab − tepoch)) 

از لحظۀ   𝑡𝑎𝑏∆معادلۀ ، بردارحالت لحظۀ کمین را که به اندازۀ فاصلۀ زمانی 

اطلاعات   𝑋0دهد. در این معادلۀ،  حال ماهواره جلوتر است بدست می

 :از  باشد، که عبارت استمشخصات مداری ماهواره در مدار می

(29)  X0 = (e0, i0, Ω0, ω0, M0, n0) 

درون پرانتز سمت راست، از چپ به راست شامل خروج از مرکز  𝑋0اطلاعات 

صعودی مدار، آنومالی نقطۀ حضیض  مدار ماهواره، زاویۀ میل مدار، طول گرۀ

باشد. این مقادیر مدار،  آنومالی متوسط مدار و حرکت متوسط مدار می

باشد. فرمان مربوط به لحظۀ مبدأ، مندرج در فایل عناصردوخطی ماهواره می

صادره به سامانۀ مقرۀ تلسکوپ پس از اجرای برنامه به اندازۀ مدت زمان 

(𝑡𝑛𝑜𝑤 + ∆𝑡𝑎𝑏 − 𝑡𝑒𝑝𝑜𝑐ℎ)  باید ارسال گردد، تا تلسکوپ از حالت پارک

 به نقطۀ تعیین شده مدار نشانه رفته و متوقف شود.

 
   Trackingاجرای مرحلۀ ردیابی و تعقیب یا -

پس از اجرای مرحلۀ نشانه روی، باید با یک فاصلۀ زمانی، فرامین مرحلۀ 

 حلۀ ردیابی نیز با اجرایتعقیب آغاز و تا مدت زمان تعیین شده ادامه یابد. مر

د. گردبرنامۀ اصلی ولی در لحظۀ متفاوت و ارسال فرمانی متفاوت انجام می

در این مرحله نیاز است تا توسط شرطی در درون برنامه اصلی، رسیدن 

ماهواره به مختصات کمین تشخیص داده شود و فرمان حرکت پیوسته 

ای برنامه اصلی در این سامانۀ مقره تلسکوپ صادر گردد. لحظۀ زمانی اجر

 مرحله را می توان به شکل رابطۀ زیر نوشت :

(30) ttr = tnow + ∆ttr 

به زمان حال اضافه شده تا کمی جلوتر  𝑡𝑡𝑟∆در رابطۀ فوق، اختلاف زمانی  

شدن خط  از هدف، به عنوان زمان فعلی درنظر گرفته شود. جهت سنکرون

دید تلسکوپ با ماهواره، این فاصلۀ زمانی می بایست در مدت چند تکرار 

 مشخص حلقۀ اجرای برنامۀ اصلی، مستهلک گردد.
 

 یابیرد یاانهیرا یعملکرد برنامه ها -4-5

دکار جستجوی خوامکان ایجاد ارتباط برنامۀ اصلی متلب با سیستم کنترل 

بررسی و عملی  Sky Watcherبا برند  EQ8 Proاز یک سه پایۀ  تو-گو

ای تحت که برنامه Ascom Alpacaگردید. این ارتباط از طریق پروتکل 

و مستقل از سیستم عامل است، برقرار و فرامین  Httpشبکه و برمبنای 

و  یابیفرامین کنترلی شامل دستورات مختصات.  [14]د کنترلی صادر گردی

-ردیابی توسط سه گردید، که بدین جهت فرامین انجام و پروسۀردیابی می

 پایۀ مذکور عملی گردید.

 
 یابیرد ندیتست فرآ -4-6

پایه در پروسۀ ردیابی، تست جهت کسب اطمینان از عملکرد کلی سامانۀ سه

با اجرای کامل برنامه در رصدخانۀ دارآباد انجام گردید. این تست با استفاده 

 د نصباز چند ماهوارۀ مشخص انجام پذیرفت.  به دلیل زمانبر بودن فرآین

پایۀ رصدخانه و مانع بودن این فرآیند برای تلسکوپ سامانۀ ردیابی روی سه

بازدید کنندگان رصدخانۀ دارآباد، از این عمل صرف نظر گردید و فقط 

از طریق  EQ8 proپایۀ عملکردهای ارتباط برنامه متلب با سیستم کنترل سه

 TLEده از بررسی گردید. در این آزمایش،  با استفا Ascomپروتکل 

موقعیت رصدخانه، فرآیندردیابی انجام گردید. فرامین ارسالی ی درهایماهواره

جهت مراحل نشانه روی و تعقیب و ردیابی اجرا شده و برنامۀ متلب و توابع 
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پلتفرم ارتباطی تحت شبکه، عملکرد صحیح خود را  کهبکاربرده شده 

 .داشتند

 

 گذارینتایج و صحه -5
 STKافزاره یافتۀ متلب با نرممقایسه نتایج کد توسع -5-1

های آن با گذاری کد ردیابی، مقایسۀ خروجیدر اینجا جهت بررسی و صحه

گذاری، امکان مقایسۀ ارائه شده است. در این صحه  STKافزارنتایج نرم

وجود دارد.  اولین بردار  STKافزار متغیرهای مختلفی از برنامۀردیابی و نرم

شارگر در دستگاه اینرسی، همان بردار حالت در حالت بدست آمده از حل انت

باشد. این بردار برای فواصل زمانی می 9TEMEدستگاه مرجع اینرسیال 

تکست یا نمودار  با فرمت STKافزار در نرم SGP4مختلف، از حل انتشارگر 

امکان اضافه نمودن ایستگاه تجهیزات  STKافزار قابل استخراج است. در نرم

رد، و تعریف بردار دسترسی از ایستگاه به ماهواره، توسط زمینی وجود دا

نیز، به طور مستقیم  AERمتغیرهای آزیموت، الویشن و رنج یا به اختصار

درکد توسعه یافتۀ متلب نیز دقیقاً  AERتعریف گردد. متغیرهای  تواندمی

ب و متل STKافزار وجود دارد، بنابراین امکان مقایسۀ این متغیرها نیز در نرم

گذاری از این دو روش استفاده شد و متغیرهای وجود دارد. در این صحه

AER   و بردار حالت در دستگاهTEME بدست آمده از نرم افزار ،STK  و

   کد توسعه یافتۀ متلب با یکدیگر مقایسه گردیدند.

 هاهای ماهوارهمقایسۀ داده -

 در 18187، 38341 ،05560 هایهای مداری ماهوارنتایج مقایسۀ داده

نشان داده  (4(، )3(، )2جداول ) یافتۀ متلب، درو کد توسعه STKافزار نرم 

به  SGP4از کد انتشارگر  STKافزار شده است.  لازم به ذکر است که نرم

افزار با توجه به کند، در واقع این نرمای استفاده میطور هوشمندانه

را  SDP4یا  SGP4های مشخصات ارتفاع مداری ماهواره، یکی از انتشارگر

را دقیق دانسته و آنها را  STKافزار های نرمکند. چنانچه جواباستفاده می

به عنوان مبنا درنظر بگیریم، میزان خطاهای بدست آمده در زوایای سمت 

 و ارتفاع، برای اهداف کاربردی قابل چشمپوشی است

 05560مقایسۀ نتایج ماهوارۀ  -2جدول

D_Ra 

% 

D_El 

% 

D_Az 

% 
Range Elevation Azimute ID05560 

0.040 0.192 0.008 

1317.841 28.968 259.654 STK  

1317.304 29.024 259.631 Matlab  

16:38:47 

12 Sep 2022 
Time_index 

 
 38341مقایسۀ نتایج ماهوارۀ  -3جدول

D_Ra 

% 

D_El 

% 

D_Az 

% 
Range Elevation Azimute 

ID 

38341 

0.432 0.400 0.173 

762.589 33.106 115.606 STK  

765.900 32.973 115.807 Matlab  

16:56:02 

12 Sep 2022 
Time_index 

                                                 
9 True Equator Mean Equinox frame 

 18187مقایسۀ نتایج ماهوارۀ  -4جدول

D_Ra 

% 

D_El 

% 

D_A

z 

% 

Range 
Elevatio

n 
Azimut

e 
ID 

18187 

0.01

7 
0.09

2 1.25 

1614.00

0 
23.709 9.749 STK  

1614.27

8 
23.731 9.873 Matla

b  

17:09:03 

12 Sep 2022 Time_index 

 
   TEMEحالت در دستگاه   یبردارها ۀسیمقا -5-2

، بین  TEMEمقایسۀ بردارهای حالت چند ماهواره در دستگاه اینرسیال

های انجام گرفت. در این مقایسه زمان STKافزار یافته و نرمنتایج کد توسعه

تری سنکرون شدند، و نتایج نشان افزار به صورت دقیقآغاز اجرای کد و نرم

دهم تا دو درصد، بودند. بردارهای حالت در دستگاه دهندۀ خطایی بین یک

باشد، و پس از می SGP4، خروجی اصلی حلگر انتشارگرTEMEاینرسی 

های دیگر اینرسی و زمین ردار به دستگاهآن تبدیلاتی جهت تبدیل این ب

ود که شپذیرد. در نتیجه این تبدیلات، برخی خطاها ایجاد میثابت انجام می

در حالت نهایی و هنگام استفادۀ این نتایج در پروسۀ ردیابی، میزان آنها 

 (.7(، )6(، )5ابد، جداول )یافزایش می
 15494ماهوارۀ  مقایسۀ نتایج -5جدول

D_Z 

% 

D_Y 

% 

D_X 

% 
Zteme Yteme Xteme 

ID 

15494 

0.02

4 
0.02

8 
0.01

6 

4740.855

8 
3338.328

9 

-

3658.907

6 
STK  

4739.709

0 
3339.287

2 

-

3659.523

3 

Matlab 

 

06:14:17 

12 Sep 2022 Time_index 

 22219مقایسۀ نتایج ماهوارۀ  -6جدول

D_Zte

me 

% 

D_Yte

me 

% 

D_Xte

me 

% 

Zteme 
Ytem

e Xteme 
ID 

2221

9 

0.084 2.39 0.022 

5013.37

08 

-

34.82

02 

-

5188.59

68 
STK  

5014.59

80 

-

35.67

49 

-

5187.40

67 

Matl

ab  

10:11:41 

12 Sep 2022 
Time_index 

 23088مقایسۀ نتایج ماهوارۀ  -7جدول

D_Zte

me 

% 

D_Yte

me 

% 

D_Xte

me 

% 

Zteme Yteme Xteme 
ID 

2308

8 

0.003 0.002 0.003 

4752.0

443 

-

4861.9

126 

-

2420.8

440   
STK  

4751.8

831 

-

4861.9

933 

-

2420.9

991 

Matla

b  

13:54:14 

12 Sep 2022 
Time_index 
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افزارهای در نرم نیز ،14819و  25732منحنی آزیموت و الویشن دو ماهواره 

( با یکدیگر مقایسه 13( و )12، )(11(، )10ر شکل های )، دSTKمتلب و 

 شده اند.

 

 STKدر  25732، ماهواره نمودار آزیموت، الویشن و برد -10  شکل

 
 با متلب 25732، ماهواره نمودار آزیموت، الویشن و برد -11  شکل

 
 STKدر  14819، ماهواره ودار آزیموت، الویشن و بردنم -12  شکل

 
 متلب با  SGP4کد توسعه یافته با 14819های ماهواره داده-13  شکل

 گیرینتیجه -6

افزار متلب تهیه شدند. برنامۀ اصلی ای این پروژه، در نرمهای رایانهبرنامه

 ده و یک نمونۀ مهندسی را هنوز طی ننمو 10ردیابی مراحل کاربرپسندی

های این برنامه عملکرد خود را به درستی باشد، ولی درهرحال، همۀ ماژولمی

انجام دادند. توابع به کار برده شده بدون خطا فرآیندهای محاسباتی را انجام 

افزارهای تجاری از دقت قابل قبولی داده و نتایج نهایی در مقایسه با نرم

ل روش استفاده شده جهت ایجاد فناوری یک برخوردار هستند.  درهرحا

                                                 
10 User friendly 

11 Cross track error 

خطاهای  SGPسامانۀ ردیابی اپتیکی ماهواره، با استفاده از انتشارگرهای 

ذاتی خود را دارد. این خطاها در امتداد بردار فاصلۀ سایت تا ماهواره، به چند 

رسد) خطای برد(، که این امر البته بستگی زیادی به بروز بودن کیلومتر می

TLE  های بکار برده شدهبه کاربرده شده ندارد، بلکه ناشی از تکنیکهای 

های منظومۀ استارلینک، های مدار لئو، همانند ماهوارهاست. برخی ماهواره

دهند، که این امر به انجام مانورهای روزمره و های دقیق نمیهمیشۀ جواب

 گردد.همیشگی اصلاح مدار آنها مربوط می

یا وجود اختلاف 11شتر از نوع تقاطع با مسیر بی SGP4خطاهای مهم روش 

،  12ای مسیر ردیابی. درخصوص خطای زاویه [2]باشددر امتداد بردار دید می

، بسته به خوب بودن شرایط دیگر، قابل SGP4نتایج حاصل از انتشارگر 

باشد، این امردر مقایسۀ انجام شده نتایج کدردیابی برای یک قبول می

خورد. نیز به چشم می SkyTrackافزار تجاری نرمماهوارۀ مشخص، با نتایج 

ترک، مشکل آنچنانی ایجاد  -ها، خطای کراسدرخصوص ردیابی ماهواره

ای در حال ردیابی بوده و در این حالت، نخواهد کرد، زیرا هدف از نظر زاویه

افتادن نقطۀ مرکزی میدان دید تلسکوپ از افتادن یا پسخطاهای پیش

گرهای خطای مناسب، همانند دستی با بکارگیری تخمینماهواره، به صورت 

فیلترکالمن، قابل اصلاح است. خطای تقاطع با مسیر، خطای برد یا فاصلۀ 

 ماهواره از سنسور یا تلسکوپ، در مختصات توپوسنتریک است. 

کدهای نوشته شده برای ارتباط با تجهیزات رصدی و پلتفرم همچنین،

 گذاریهای واقعی صحهو این مورد با تست انتخابی، به درستی عمل نموده

گردید. این ارتباط از طریق بستر شبکۀ مجازی مستقر در پروتکل ارتباط با 

، انجام پذیرفت. دراین کاربرد با استفاده از Ascomسخت افزار در پلتفرم 

، و APIهای کاربردی ازکام یا برنامه پایۀ نوشته شده با استانداردکلاس

پایۀ تلسکوپ و تجهیزاتی آن، شامل دوربین دیجیتال، سههای زیرکلاس

فوکوسر، و فراخوانی آنها در کدردیابی، هر کدام از این تجهیزات یک شیئ 

شناخته شد و در شبکۀ مجازی ازکام، از طریق برنامۀ متلب شناسایی گردید.  

پس از شناسایی این تجهیزات، فرامین استاندارد ازکام جهت بکارگیری و 

وپ یا پایۀ تلسکل آنها از طریق کابل سریال بین رایانه و کنترلر سهکنتر

اسکن، ارسال گردید. در فرصت زمانی داده شده از طرف رصدخانه برای سین

تست کد ردیابی، تنها امکان تست تعداد محدودی ماهواره وجود داشت، که 

 تست ردیابی سه ماهواره انجام و با موفقیت همراه گردید.
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