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Inthis articlethe results ofresearchto achieveacomprehensivecodeof remote 
sensingsatelliteconceptual designis presented. In compiling the code with considering the 
design philosophy of "better, faster, cheaper" has been attempted in caddition to the use 
of new technologies and the experiences of experts, local constraints such as national 
launchers limitation also be considered.The main advantage of the proposed code than 
conventional models, is using accurate simulation methods and newer models in the 
process of conceptual design of subsystems. view of the practical experience of the past to 
choose the best design starting point, achieve an operational plan to reduce the risk of 
costly changes, next steps of design has been achieved. 
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هاي سنجش از دور ارائه نتايج حاصل از تحقيق براي رسيدن به كد جامع طراحي مفهومي ماهواره ،در اين مقاله
وده تلاش بر اين ب »ترنارزا تر وبهتر، سريع«ة طراحي در تدوين كد طراحي با درنظر گرفتن فلسف شده است.

هاي بومي مانند ديت، محدوهاي روز و همچنين نظر كارشناسان خبرهكه علاوه بر استفاده از فناوري
ده از هاي متداول، استفااصلي كد ارائه شده نسبت به نمونههاي پرتابگر داخلي نيز لحاظ شود. مزيت محدوديت

ظر درن همچنين با هاست.روزتر در روند طراحي مفهومي زيرسيستم هاي بهتر و مدلسازي دقيقهاي شبيهروش
 يابي به يك طرح عملياتي با كاهششروع طراحي، دست ةنقطگرفتن تجربيات گذشته براي انتخاب بهترين 

  مراحل بعدي طراحي محقق شده است. ةاحتمال تغييرات پرهزين

  سنجش از دور ، ماهوارةسازي، طراحي مفهومي، شبيهكد طراحيهاي كليدي: واژه

  123و اختصارات علائم
 ܽ (݉݇) نيم قطر بزرگ

 ߙ (݃݁݀) اعتدال بهاري ةاي زمين نسبت به نقطموقعيت زاويه

 ߚ (݃݁݀) بتاي مدار ةزاوي

ة استواي خورشيد نسبت به انحراف صفح زاوية
 استواي زمين صفحة

 ߜ (݃݁݀)

௣ݖܣ (݃݁݀) آزيموت وجه ماهواره ةزاوي
௣݈ܧ (݃݁݀) فراز وجه ماهواره زاوية
 ߟ (݃݁݀) ندير زاوية

 ܪ (݉݇) ارتفاع مداري

 ݅ (݃݁݀) شيب مداري
 ߣ (݃݁݀) زاويه از مركز زمين

 ܲ (min) تناوب مداريدوره 

 ߩ (݃݁݀) اي زمينشعاع زاويه

 ாܴ (km) شعاع متوسط زمين

 ௘ܶ (min) مدت زمان در سايه بودن مدار

 ߠ (݃݁݀) تابش خورشيد زاوية

 _                 ____________________________________________                _______________________________________________ ߱ (݃݁݀) ايچرخش زاويه
  . كارشناسي ارشد 1
  (نويسنده مخاطب) . دانشيار2

گره صعودي مدار نسبت به  ايزاويهموقعيت 
 Ω (݃݁݀) راستاي اعتدال بهاري

  مقدمه
 گيري اصليكه جهتاست طراحي مفهومي بخشي از روند طراحي  مرحلة

 درصد تصميمات بودجة 60كند و تكليف بيش از روند طراحي را تعيين مي
اهميت بسزايي در مديريت بودجه و  رو. از اينكندتعيين مينيز، طرح را 

مشخصات سيستمي،   در اين مرحله عموماً دارد.ريسك طراحي 
ود. شفضايي مشخص مي ةوسيل لي طراحي، ابعاد و اندازةترهاي اصپارام

بل دفاع خواهد قا از اين رو پرداختن به اين مرحله از روند طراحي كاملاً
اي طراحي، طرح  را به سمت يك قدم گذاردن در ابتد بود. در واقع بهينه

  ].1-5كم هزينه  با عملكرد بالا هدايت خواهد كرد [ ايدة
هاي متنوعي براي طراحي فهفلس ،با شروع عصر فضا

در واقع، گذشت زمان و تغييرات شرايط  .فضاپيماها شكل گرفت
چار تحول و بلوغ كرد. ها را دسياسي و اقتصادي جهان اين فلسفه

كه با پايان يافتن دوران جنگ سرد ارائه شد،  طراحي آخرين فلسفة
 است كه توسط يكي از »ترارزان تر وبهتر، سريع«ة طراحي فلسف

معرفي شد.  هدف  1990در سال  »4دن گلدين«مديران ناسا به نام 

  . دانشجوي دكتري3
4. Dan Goldin 
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نوين هايكارگيري فناوريهطراحي، تمركز ناسا بر ب از اين فلسفة
نظر گرفتن ريسك قابل قبول و تلاش براي كاهش هزينه وبا در

هاي تحقيقاتي فضاييموريتد عملكرد مأمان توليد در عين بهبوز
اپيمايفض«طراحي ما را به سمت الگوي توليد  ةناسا بود. اين فلسف

ايهسازيكارگيري شبيههدهد. بسوق مي »پايين ةكوچك، هزين
سازي فضاي طراحيدقيق در روند طراحي مفهومي به منظور شفاف

تخاذو كاهش ريسك در تصميمات مقدماتي طراحي و همچنين ا
هاي اطلاعات آماري وطراحي با تكيه بر پايگاه ةفرضيات اولي
ستنوين طراحي ا تحقق فلسفة شته از جمله راهكارهايتجربيات گذ

].1-5كارگرفته شده است [هكه در اين كد ب
هاي بومي كشور عزيزمانها و محدوديتاز طرفي با نگاه به فرصت

نهاي بومي، كد تدويز فناوريامين نيازهاي كشور با استفاده و لزوم تأ
هاي بومي براي طراحي مفهوميشده با قابليت پذيرفتن محدوديت

موريت سنجش از دور در كلاس وزني ميكرو و مدارأهايي با مماهواره
].1-5است [) تدوين شده LEO( عملياتي كم ارتفاع زمين

فرضيات اوليه
هاي زيرل بخشموريت كلي ماهواره، كد طراحي شامبا توجه به  مأ

است:
موريت)تحليل مدار (طراحي مأ .1
طراحي و تعيين مشخصات جرمي انرژيك بار محموله .2
هايطراحي و تعيين مشخصات جرمي انرژيك زيرسيستم .3

:پشتيباني ماهواره شامل
سازه-
زيرسيستم تعيين وكنترل وضعيت-
زيرسيستم مخابرات-
زيرسيستم فرمان ومديريت اطلاعات-
توان الكتريكيزيرسيستم تامين -
زيرسيستم كنترل دما-

موريت و كلاس وزني ماهواره عموماًبا در نظر گرفتن نوع مأ
سيستم پيشرانش مستقل نيازي نيست.

شروع مناسب و حركت در جهت ، انتخاب نقطةدر روند طراحي
د.دهو زمان اضافي قرار نمي ميل هزينهصحيح، طرح  را در معرض تح

طراحي است، مفهومي جزء مراحل اولية ة طراحياز آنجاكه مرحل
يردقرار گ خاذ شود كه طرح در مسير درستمطلوب است فرضياتي ات

و تا حد ممكن از بازبيني و تغييرات بنيادي در روند طراحي پيشگيري
ايههاي آماري مربوط به طرحاز اين رو با استفاده از پايگاه داده شود.

_______________________________________________               
5. Body mounted

ياتو فني فرض رشناسان خبرهپيشين و همچنين استفاده از نظر كا
شروع طراحي مدنظر قرار گرفته است: زير در انتخاب نقطة

ــفحه نداريم و همچنين- مـانورهـاي تغيير فاز و تغيير صـ
كنيم.خروج از مركزيت مدار را ناچيز فرض مي

گيرد.پرتاب ماهواره انفرادي انجام مي-
فرض اوليه براي وزن ماهواره را بيشترين وزن قابل حمل-

گيريم.توسط پرتابگر درنظر مي
»ترارزان و تربهتر، سريع« طراحي ةاز طرفي با توجه به فلسف

هايي ازها شامل انتخابفرضيات اوليه براي شروع طراحي زيرسيستم
ترين نوع خواهد بود، به عنوانترين و سادهريسكترين، كمعملي
نمونه:

ه ماهوارهساز ةاستفاده از ساختار مكعبي در فرض اولي-
اسـتفاده از يك كامپيوتر مركزي براي زيرســيستم فرمان و-

مديريت اطلاعات در فرض اوليه
ــتفـاده از پيكربنـدي بـدنه   - هايبراي نصـــب آرايه 5اياسـ

كيمين توان الكتريخورشيدي در فرض اولية زيرسيستم تأ
ةاستفاده از سيستم كنترل دماي غيرفعال در فرض اولي-

زيرسيستم كنترل دما
موريتي، دردر صورت عدم ارضاي مطالبات مأديهي است ب
هاي طراحي اين فرضيات مورد بازبيني قرار خواهند گرفت.چرخه

تحليل مدار
تحليل مدار اهميت اساسي در كل روند طراحي ماهواره دارد.  مدار به

عمر ماهواره مطرح است ةكننده و محدودكنندعنوان يك عامل تعيين
ن مدت زمان كاركرد قطعات خاص ماهواره مانندو همچنين در تعيي

ثر است. مدار به عنوان يك عامل اساسي در تعيينؤا بسيار مهتريبا
هايي ماهواره و همچنين در طراحي زيرسيستممشخصات هندس

توانمي واقع در مين انرژي و كنترل حرارت ماهواره مطرح است.تأ
ديگر روي والديني ثرا يك مدار پارامترهاي كه كرد بيان اينگونه

 هايزيرسيستم كل، آنها در تغييري هر دارد و ماهواره ايهزيرسيستم

.]4-8[ داد خواهد تغيير را ماهواره
هاي ناشيع  طراحي در اين بخش بر اساس قيدشرو نقطة
بر، ايستگاه پرتاب، ايستگاه زميني دريافت اطلاعاتاز ماهواره

) روندنما تحليل1( در شكلموريتي خواهد بود. مأو الزامات   
هاي مورد انتظارآورده شدهها و خروجيمدار به همراه ورودي

.]4-8[ است
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هاي متداول و تخميني ارائه شده در مراجعروشبرخلاف 
سايه، كه مدت زمان قرارگيري مدار در ] براي محاسبة6 و 7[

به يقدهد، در اين تحقمقدار بيشينه را مبناي طراحي قرار مي عموماً
احينظر گرفتن فلسفة طرمنظور حركت به سمت يك طرح بهينه با در

مدت بةمحاس سازي ديناميك برايمورد بحث اقدام به تدوين كد شبيه
راحوبي به طسازي ديد خسايه بودن مدار شده است. اين شبيه زمان در

يرثأتغييرات زمان سايه مدار خواهد داد كه ت در مورد دامنه و نحوة
مين توان الكتريكي و كنترل دمايهاي تأدر طراحي زيرسيستممهمي 

ماهواره دارد.

]4[ هاي مورد انتظارو خروجيها روندنما تحليل مدار به همراه ورودي -1شكل

ــات ــتفاده روابط مثلثاتي و تبديلات مختص ــده با اس در كد تدوين ش
، شــيبنجومي،  با در نظر گرفتن پارامترهايي همچون ارتفاع مداري

مداري، زاويه گره صـعودي، انحراف صـفحه استواي زمين نسبت به
شيد،خوراي زمين نسبت به استواي خورشيد و موقعيت زاويه ةصـفح 

ــايه مدار مي را براي هر دوره مداري در هر لحظه از تواني زمـان سـ
موريت محاسبه كرد.أم

:ستسازي زمان در سايه بودن از قرار زير ارابطه نهايي از شبيه

)1(ቐ  ௘ܶ = ቀ ଵଵ଼଴ቁ ଵିݏ݋ܿ ቈ൫ுమାଶோಶு൯భ మൗ(ோಶାு) ௖௢௦ ఉ ቉ ܲ |ߚ|  ݂݅  < |∗ߚ|
௘ܶ = |ߚ| ݂݅      0 ≥ |∗ߚ|

ار خورشيد است.زاويه صفحه مدار با برد βفوق  در رابطة
است كه سايه شروع بتاي مدار در جايي زاوية  ∗βهمچنين 

شوند.) محاسبه مي3) و (2وق از روابط (ف . مقادير دو زاويةشودمي
ߚ   )2( = sinିଵ(cos ߜ sin ݅ sin(Ω − (ߙ + sin ߜ cos ݅)  

 

)3( ∗ߚ  = sinିଵ ቂ ோಶ(ோಶାு)ቃ          0 ≤ ∗ߚ ≤ 90  

اتمشخص سازي براي يك مدار مفروض با) نتايج شبيه2( در شكل
اولين گذرگره صعودي در موقعيت كيلومتر، خورشيدآهنگ، 1000(ارتفاع 

درجه نسبت به راستاي اعتدال بهاري)  نشان داده شده است. 60

موريتيت زمان سايه مدار برحسب روزهاي مأمد -2 شكل

اول ، فرض»ترتر، ارزانبهتر، سريع«فلسفة طراحي  با توجه به
اي است.هاي خورشيدي، چيدمان بدنهچيدمان آرايه براي نحوة

تابش خورشيد، كه بين بردار عمود هر ةاز اين رو تعيين زاوي
شود، اهميتگيري ميسطح ماهواره و بردار تابش خورشيد اندازه

ي توان، سازه و حرارتهااساسي در محاسبات مربوط به زيرسيستم
رد د. پارامتري كه با  كسينوس زاوية برخورد خورشيد مرتبط استارد

با اعمال يك عموماً ]6 و 7[هاي متداول ارائه شده در مراجع روش
سري ضرايب يا درنظر گرفتن سطح نرمال، زاويه بردار تابش خورشيد

اين زاويه موريتأشود، كه در كل دوران مها تخمين زده ميبا آرايه
اين ،موريت ماهوارهاما در حقيقت در طول مأ شود.ثابت فرض مي

زاوية تواندركد تدوين شده مي كند.وسيعي تغيير مي ةزاويه با دامن
هاي ماهواره را در هر زمانيك از وجه اي بردار خورشيد با هرلحظه
هاي مختلف) سطح3با توجه به شكل ( موريت محاسبه كرد.از مأ
سيستم )  در يكpEl( ) و فرازpAz( اره توسط زواياي آزيموتماهو

.شودمختصات ثابت بدني تعريف مي
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زواياي آزيموت و فراز يك وجه -3 شكل

درجه 90آزيموت يكسان خواهد بود ( ةها زاويتمامي پيكربندي
فراز به ازاي هر سطح تغيير خواهد كرد. ةاز ندير) ليكن زاوي

توان در يك سيستمي هر وجه را ميبردار عمود سطح برا
عريفزير تصورت ههاي هادي بمختصات ثابت بدني توسط كسينوس

كرد:

)4(  
݊௫ = ௬݊(௣݈ܧ)݊݅ݏ௣൯ݖܣ൫݊݅ݏ = ௭݊ (௣݈ܧ)ݏ݋௣൯ܿݖܣ൫݊݅ݏ =  ௣൯ݖܣ൫ݏ݋ܿ

ودردار عمثر تابش خورشيد نيازمند انتقال بة مؤزاوي ةمحاسب
قالاين انت است.سطح ماهواره از چارچوب ثابت بدني به مركز زميني 

نيازمند فرض وضعيت ماهواره در يك مدار است. با توجه به نوع
طور دائم درهتوان فرض كرد كه يك محور بموريت ماهواره، ميأم

.استجهت ندير نشانه رفته و محور ديگر به سوي قطب مدار 
هاي گراديان جاذبه،كنيم ماهواره به يكي از روشهمچنين فرض مي

سه محوره يا چرخشي پايدارسازي شده است.
هاي سنجش از دورموريتأمناسب براي م ياين فرض تخمين

زيرا يك محور همواره در جهت ندير قرار دارد. اين موضوع ديد ،است
حالت تغيير مختصات هر يك از شود. در ايندائمي زمين را سبب مي

توان به راحتي در چارچوب مختصاتها در يك مدار را ميسطح
با .كردحول يك محور تشريح  اياينرسي مدار با چرخش زاويه

در مختصات اينرسي مدار را با pاحتساب چرخش، مختصات سطح 
در مختصات بدنيn توان به مختصات سطح مي 5 استفاده از رابطه

:مرتبط كردt صورت تابعي از زمان هب

)5(  
௫݌ = (ݐݓ)ݏ݋ܿ . ݊௫ − .(ݐݓ)݊݅ݏ ݊௭ ݌௬ = ݊௬ ݌௭ = .(ݐݓ)݊݅ݏ ݊௫ + .(ݐݓ)ݏ݋ܿ ݊௭ 

انتقال مختصــات ســطح از چارچوب اينرسي به يك مختصات زمين
ــاب پارامترهايمركزي نيـازمند چرخش  هاي مناســـب براي احتسـ

مداري است.

)6(
݁௫ = (Ω)ݏ݋ܿ ∙ ௫݌ − (Ω)݊݅ݏ ∙ (i)݊݅ݏ ∙ ௬݌ + (Ω)݊݅ݏ ∙ cos(i) ∙ ௭ ݁௬݌ = (Ω)ݏ݋ܿ ∙ ௫݌ + (Ω)ݏ݋ܿ ∙ (i)݊݅ݏ ∙ ௬݌ − cos(Ω) ∙ cos(i) ∙ ௭ ݁௭݌ = (i)ݏ݋ܿ ∙ ௬݌ + (݅)݊݅ݏ ∙  ௭݌

در چارچوب مركز زمين در نهايت پس از اينكه مختصات سطح
يرز اره و بردار تابش خورشيد از رابطةبين سطح ماهو ةاويز ارائه شد،

قابل تعيين است:
ߠ )7( = ௫ݏଵ൫݁௫ିݏ݋ܿ + ݁௬ݏ௬ + ݁௭ݏ௭൯
 sــيد براي يك مدار ثابت ميبر ــال بهدار خورش ماند ولي در طول س

زمان وابسته است.
يراي سال و اعمال تغيسازي فوق براي تمام روزهشبيه سعةبا تو

توان به يك تخمين نزديك به واقعيت از ميزانزوايا در طول سال مي
وارده بر ماهواره در كل دوران انرژي توليدي و بارهاي حرارتي

ر،تو اين يعني كمك به پيشبرد طرح در فضايي بهينه مأموريت رسيد
تر.تر و كم ريسكدقيق

يك مدار مفروض با سازي براي) نتايج شبيه3( در شكل
اولين گذرگره آهنگ، كيلومتر، خورشيد 1000(ارتفاع  مشخصات

نسبت تاي اعتدال بهاري)درجه نسبت به راس 60صعودي در موقعيت 
مداري در مدت يك سال نشان داده شده است. به دورة

]4[ هاي ماهوارهيك از وجه تابش خورشيد با هر ةتغيير زاوي -4 شكل

مولهبار مح يطراح
هاي سنجش از دورمحموله ماهواره بار موريتيبا توجه به مطالبات مأ

هاي مرئي و غيرمرئي هستند ازهاي مختلف دوربينكه شامل كلاس
نمنظور واردكردشود، ولي در اين تحقيق بهخاب ميها انتپايگاه داده

اثرات ديگر پارامترها در مشخصات جرمي انرژيك بار محموله،
تخمين  مشخصات بار محموله براساس قيدها و مطالباتمحاسبه و 

شدن محدودةدر واقع با مشخص موريتي صورت گرفته است.أم
ةپذيري مورد نياز، كلاس دوربين، قيدهاي ناشي از محدودتفكيك

سنجش زميني و تحليل مدار، پارامترهاي جرمي انرژيك بار محموله
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در اين بخش بر اساسشروع روند طراحي  زنيم. نقطةميرا تخمين 
)5( . در شكل]4-6[ موريتي خواهد بودأقيدهاي ناشي از الزامات م

آورده شده است. طراحيي روندنما
مشكلي است. ة خاص مسئلةيك محمول تخمين اندازة اساساً
يك محموله6ةقطر روزن ،كارگرفته شده در اين تحقيقهدر روش ب

تموريمأ ي مورد نيازپذيرو دقت تفكيكالزامات حسگر  واسطةهب
او ب شودتعيين و بر اساس قطر روزنه، حجم محموله تخمين زده مي

محموله تخمين هاي مشابه، جرم و توان مصرفي باراستفاده از نمونه
دمايي كاركرد بار محموله نيز از اطلاعات مربوط شود. محدودةزده مي

ود.شين ميطور معمول آشكارساز است تعيكه به ،به محدودترين جزء
اين روش اين است كه دقت تخمين آن تابعي از بارةرمهم د ةنكت

.]4-6[ هاي موجود استپايگاه داده

طراحي سازه
ولهاي ماهواره در طعلاوه بر پشتيباني مكانيكي تمام زيرسيستم

مأموريت، سازة ماهواره بايد قادر به تحمل محيط ديناميكي پرتابگر
ومي، خواص جرمي حاصل شده از تحليلباشد. در طول طراحي مفه

سازه، اهميت اساسي در ايمني ماهواره دارد. در طراحي زيرسيستم
وكنترل وضعيت، ممان اينرسي و مركز جرم ضروري است. سطوح تعيين

هايجانبي جهت محاسبات زيرسيستم تأمين توان الكتريكي و تحليل
ها در بخشعاد آنتنحرارتي مورد نيازند و ابعاد سازة محدودكنندة اب

مخابرات هستند. در اين تحليل با توجه به قيدهاي بومي مشخصات
پرتابگر معلوم فرض شده است و در نتيجه جرم و حجم كل ماهواره

شود. در نتيجه نقطة شروع طراحي اين بخشتوسط پرتابگر محدوده مي
براساس مشخصات پرتابگر و همچنين فرض اولية پيكربندي بر اساس

شود. كد تدوين شده اين قابليت را دارد كه درسفة طراحي تعيين ميفل
طي روند طراحي هر كجا كه  پيكربندي مفروض مطالبات مأموريتي را

اوليه استارضاء نكرد آن را از مكعبي (چهار وجه جانبي) كه فرض 
وجه جانبي) مرحله به مرحله تغيير دهد nاي ( تا پيكربندي استوانه

].9 و 10] [5-3[

]4هاي مورد انتظار [ها و خروجيروندنماي طراحي بار محموله به همراه ورودي -5شكل   _______________________________________________
6. Aperture



اسد صاغري، مهران ميرشمس و علي جعفرصالحي  علوم و فناوري فضاييپژوهشي  -علمي ةفصلنام/40
1393تابستان  / 2 ة/ شمار 7 جلد

]4هاي مورد انتظار [ها و خروجيروندنما طراحي سازه به همراه ورودي -6شكل 

اي اغلب توسط تحليل المان محدود برايتحليل دقيق سازه
طراحي پيكربنديشود. براي رسيدن به مشخصات جرمي انجام مي

توان ازهاي بين ماهواره و پرتابگر ميسازي تنشماهواره و مدل
اي موجود استفاده كرد. هر چند، در طول طراحي اوليه،افزارهاي رايانهنرم

توان با كمك روابط تحليلي و فرضيات كليهاي اوليه را ميتخمين
اسده و بر اسسازي شدست آورد. از اين رو با يك سري فرضيات سادهبه

رايطترين شارضاي قيود ناشي از استحكام و صلبيت ماهواره در بحراني
يابي خواهدطول عمر ماهواره مشخصات جرمي و حجمي سازه قابل دست

ها و) روندنماي طراحي سازه به همراه ورودي6بود. در شكل (
 .]9و  10] [3-5هاي مورد انتظار آورده شده است [خروجي

ند طراحي سازه انتخاب عقلاني ضرايبرد مهم در رويكي از موا
ه يك طرحهاي اطمينان است. در واقع رسيدن باطمينان و حاشيه

رسيدن به يك طرح با احتمال ،يا برعكس سنگين و محافظه كارانه
ثير اين دو انتخاب خواهد بود. از طرفيتحت تأ شكست بالا، شديداً

عت اطلاعات آماري و اشرافانتخاب درست اين ضرايب وابسته به وس
هاي احتمالي در روند بارگذاري و استحكام سازهقطعيتكلي به عدم

5/1تا  2/1طور تجربي ضريب اطمينان سازه است و به )ௌܨ( است.
توانحاشية اطمينان سازه است كه مي )ௌܯ ( و شودنظر گرفته ميدر

) انتخاب كرد.1( بر اساس جدول

]8[ ير و مفاهيم حاشيه اطمينانمقاد -1جدول 

حاشيه اطمينان  مفهوم

ௌܯشكست < 0
0  طراحي بهينه < ௌܯ < 0. 5 

.0  طراحي قابل قبول 5 < ௌܯ < 1. 5 
ௌܯ  كارانه)طراحي بدبينانه (محافظه > 1. 5 

طراحي زيرسيستم تعيين و كنترل وضعيت
يرسيستم باهاي سنجشي زمين، طراحي اين زبراي اغلب ماهواره

توجه به مطالبات محموله كه بايستي بطور ثابت روبه زمين  باشد،
وي كندرهي اوقات بايد به سوي زمين نشانههاي آنتن كه گانيازمندي

در مواقع لزوم به سمتهاي خورشيدي كه بايستي و مطالبات آرايه
.]11-13[] 4-7[ شودخورشيد نشانه روي كند انجام مي

ها وطراحي به همراه ورودي يندنما) رو7( در شكل
هاي مورد انتظار نشان داده شده است.خروجي
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اهوضعيت به همراه ورودي روندنما طراحي زيرسيستم تعين و كنترل -7 شكل
]4[ هاي مورد انتظارو خروجي

هاي) در روند طراحي و انتخاب المان7با توجه به شكل (
رسيدن ردي جديد با هدفرويكزيرسيستم تعيين و كنترل وضعيت، در 

ةدر يك بست حسگرها و عملگرها ةتر، مجموعطرح عملياتي به
روية پيشنهادي با فرض دقت نشانهيكپارچه ارائه شده است. اين بست

سازي و سازگاريهاي پيادهگرفتن محدوديتنظرمعين و همچنين در
وه براجزا،  ارائه شده است. در واقع در روند طراحي و انتخاب علا

اجزا با يكديگر وسازي و سازگاري دقت مورد نياز، امكان پياده
هاي عملياتي و استانداردي مانند اجزاي رزرو درهمچنين محدوديت

ياتكار گرفتن تجربهسطوح مختلف نيز لحاظ شده است. در واقع با ب
رايربندي مناسب بصنعتي و نظر كارشناسان خبره، پيشنهاد پيك

طراحي مورد نظر، ارائه وريتي در چارچوب فلسفةمأحصول الزامات م
در روند طراحي و انتخاب، دقت تعيين وضعيت به عنوان ده است.ش

هاي پيشنهادي مطرح است كه اين عاملبسته ةعامل كليدي در ارائ
لدر جدو وابستگي شديد به مطالبات محموله سنجشي ماهواره دارد. _______________________________________________                ____________________________________________       _

7. Sizing
8. Receivers
9. Transmitters

رداساس دقت تعيين وضعيت موبرهاي پيشنهادي اي از بسته) نمونه2(
].11-13[] 4-7[ اندنياز ارائه شده

]4[ زيرسيستم تعيين و كنترل وضعيت هاي پيشنهادي برايبسته -2جدول 

محدود دقت
(درجه)

زيرسيستم تعيين و كنترل وضعيت بسته پيشنهادي براي

تركيب اجزا طرح كنترلي

< 1 × 10ିଷسه محوره  
يروهاي كنترل ممانالعملي يا جاچرخ عكس

 اي+گشتاوردهنده مغناطيسي++حسگر ستاره
جي پي اس + سنجمغناطيس 1 × 10ିଷ 5 ݋ݐ × 10ିଶسه محوره

العملي يا جايروهاي كنترل ممانچرخ عكس
شتاوردهنده گاي++جايروسكوپ+حسگر ستاره

سنج +جي پي اسمغناطيس مغناطيسي+ 1 × 10ିଷ 1 ݋ݐ × 10ିଵسه محوره
 + العملي يا جايروهاي كنترل ممانرخ عكسچ

+حسگرخورشيد+ گشتاوردهنده مغناطيسي
سنج + جي پي اسمغناطيس 1 × 10ିଵ تومي + حسگر خورشيد + گشتاوردهندةچرخ مومن  مومنتومي1 ݋ݐ

سنج + جي پي اسمغناطيسي + مغناطيس

1 × 10ିଵ دوچرخشي1 ݋ݐ
محوره

د + گشتاوردهندهچرخ مومنتومي + حسگر خورشي
سنج + جي پي اسمغناطيسي + مغناطيس

5 × 10ିଵ نده مغناطيسي+حسگر زمين+گشتاورده  چرخشي2݋ݐ
سنج + جي پي اسمغناطيس

2 گشتاوردهندة مغناطيسي +  بوم + حسگر زمين + گراديان جاذبه>
سنج + جي پي اسمغناطيس

ملگرها ووسيع دقت ع شايان ذكر است، با توجه به محدودة
هاي آورده شده درها و اجزاي بسته، محدودهشده ستفادها يحسگرها
توانند خارج از چارچوب ارائه شده باشند.در برخي موارد مي )2( جدول

طراحي زيرسيستم مخابرات
واسطةهبة دستيابي، تجميع و انتقال داده (وظيف ،مخابرات زيرسيستم

ه و زمين را بر عهده دارد.هاي راديو فركانسي) بين ماهوارلينك
تمامبررسي  عبارت است از:زيرسيستم مخابرات 17گذارياندازه
و410، داپلكسرها39ها، فرستنده28هاگيرندهافزارهاي مربوط به لينك كه سخت
ماهواره5115آنتن لينك پايين ،. از اين اجزاءشودميرا شامل ها آنتن

.]3-7] [14[ ره داردبيشترين اثر را بر روي كل سيستم ماهوا

10. Diplexers
11. Down Link
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نمي، تأسيستم مخابراتطراحي زيرترين هدف از اساسي
مترينيازهاي مخابراتي از جمله ارسال و دريافت اطلاعات تله

هاي سنجشي، ايجاد يك لينكموريتبراي مأ و مخصوصاً
دست آمده توسطبراي ارسال تصاوير و اطلاعات بهمناسب 
هاست.دوربين

هاي ماهوارهك، مشخصات مورد نياز آنتني لينمحاسبات جزئ
هكند. البته در اين تحقيق با توجه بايستگاه زميني را تعيين مي و

ابعاد آنتن ايستگاه زميني به صورت يك قيد در روند ،كاربردهاي بومي
شود.طراحي وارد مي
،د و اغلبننياز دار زياديبه مقدار انرژي  ها معمولاًهفرستند

دهد.مي توان ماهواره را به خود اختصاص ةبودجاز زيادي درصد 
ها،مشخص تواني براي فرستنده ايرو براساس تخصيص محدودهاز اين

طرد. افزايش قشولينك و مشخصات آنتن محاسبه مي محاسبات بودجة
روي راندمان آنتن را افزايش داده و توان مورد نيازدقت نشانه ،آنتن

يينعت طراحي، ةبراي حفظ فلسف براين،دهد. بنافرستنده را كاهش مي
رويع آنتن، ابعاد آنتن، و دقت نشانهها شامل نوآنتن مشخصات بهينة
اي بين زيرسيستم كنترل وضعيت و مخابرات است درآنتن كه مصالحه

گيرد.دستور كار قرار مي
ندازه وا ابتدا، بودجة لينك را براي محاسبة اوليةاين تحليل 
ر نتيجه تخمين جرم وجرم و توان فرستنده و د جرم آنتن، تخمين

د و در صورت خارج ازدهسيستم مخابرات ارائه ميتوان كل زير
غييرت ع آنتن، ابعاد آنتنتوان فرستنده براي يك نو محدوده بودن

اي ماهواره اتفاقمجاز قيد سازه ةاين تغيير ابعاد در محدود. دكنمي
اد.دخواهد را تغيير نوع آنتن  ،هافتد و در غير اين صورت برناممي

قابل612لينك ةشود كه حداقل حاشيفرض مي ،در محاسبات لينك
لينك براساس پيچيدگي لينك ة(حداقل حاشي قبول است

كه عموماً دشومخابراتي و عواقب ناشي از نارسايي لينك تعيين مي
6متري از ماهواره به ايستگاه زميني و براي لينك تله بلدسي 3

بل براي لينك فرمان از ايستگاه زميني به ماهواره است).دسي
هايها و روشآنتن براي انواع مختلف آنتن ةتوان فرستنده و انداز

طراحي ي) روندنما8( د در شكلشومحاسبه مي713مدولاسيون
هاي مورد انتظارها و خروجيزيرسيستم ارتباطات به همراه ورودي

آورده شده است.

رسيستم فرمان و مديريت اطلاعاتطراحي زي
كنترل و مديريت داخلي ةزيرسيستم فرمان و مديريت اطلاعات وظيف

_______________________________________________                ____________________________________________       _
12. Link Margin
13. Modulation

ها وروندنماي طراحي زيرسيستم ارتباطات به همراه ورودي -8شكل 
]4هاي مورد انتظار [خروجي

كند. اينعنوان مغز ماهواره عمل ميماهواره را بر عهده دارد. در واقع به
ها به همراه انتقال ودريافت، تحليل و اجراي فرمان تم وظيفةزيرسيس

بندي اطلاعات را بر عهده دارد. مأموريت انتقال مداوم و دقيق اطلاعاتهبست
تيحبسيار مهم و حياتي است.  از دست دادن اين زيرسيستم براي موفقيت، 

ندر بهترين حالت منجر به از دست رفت براي مدت زمان اندك ممكن است
ن حالت از دست دادن ماهواره شود.بخشي از اطلاعات مهم و يا در بدتري

سيستم در شرايط تشعشعي محيط فضا موضوعيكاركرد مداوم اين زير
علاوه بايد،814اطمينان از يك طرح مقاوممنظور بهبحراني است.  بنابراين، 

هاي مورد نياز اثرات محيطحافظهسطح پيچيدگي سيستم و بر تخمين 
.]3-7] [14[ تشعشعي و محافطت در برابر آن مورد توجه قرار گيرد

14. Robust
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كنترل و مديريت موفق ماهواره نياز به برايطور متداول هب
، حافظةافزاري متشكل از واحدهاي پردازش اطلاعات مركزيسخت

سازي و ابزار ورودي و خروجي است. در اينذخيره اجرايي، حافظة
،كوچك ةماهوار« و رسيدن به ايدةطراحي  ةتحقيق بر اساس فلسف

915از يك كامپيوتر مركزي كه واحد پردازش مركزي»پايين ةهزين

ها ياقيم براي نظارت و كنترل زيرسيستمطور مستهشود، بناميده مي
ود. سطحشمديريت چندين ميكروپروسسور زيرسيستمي استفاده مي
ار محمولهپيچيدگي واحد پردازش مركزي تابعي از نرخ اطلاعات ب

محموله با نرخ داده هاي سنجشي نرخ اطلاعات بارموريت(براي مأ
شود) و ميزان بيت هر نمونه گرفته شدهمتري جمع ميمربوط به تله

پيچيدگي سيستم در سه از حسگرهاي مختلف ماهواره است. عموماً
شود. از آنجا كه سرعتبندي ميسطح ساده، متوسط و پيچيده دسته

توان يك مرز مشخص براييابد نميبه روز افزايش مي زپردازش رو
توان با تخميناين سه سطح تعيين كرد، در عوض ميهر كدام از 

،اطمينان ةبا درصدي حاشي ،سرعت پردازش مورد نياز و نرخ اطلاعات
هاي واحد پردازش مركزي يونيورسال يكي را انتخاباز ميان نمونه

ي زيرسيستم فرمان و مديريتطراح ي) روندنما9( در شكل كرد.
هاي مورد انتظار آورده شدهها و خروجيلاعات به همراه ورودياط

.]3-7] [14[ است

مين توان الكتريكيطراحي زيرسيستم تأ
و توزيع توان سازيمين توان الكتريكي، توليد، ذخيرهتم تأهدف اصلي زيرسيس

اركرداست. از آنجا كه كهاي ماهواره ريكي براي استفاده توسط زيرسيستمالكت
ست، ايناها وابسته به توان توليدي توسط اين زيرسيستم تمام ديگر زيرسيستم

راحيط ،طور معمولهموريت نقش اساسي دارد. بزيرسيستم براي موفقيت مأ
ارماهواره  هاي اساسي بر روي عملكرد و طول عمرزيرسيستم توان محدوديت

و شده ثير ميزان توان توليدتأتحت خصوص عملكرد، هكند. باعمال مي
زيرسيستم توان موريت است. هر چندأسازي در طول مدت زمان انجام مذخيره

وانحصول اطمينان از توليد تاما، هاي ديگر در ارتباط است با تمام زيرسيستم
يرسيستم وأثير متقابل بين اين زسازي آن، مستلزم تحليل دقيق تكافي و ذخيره

غيير درت ،كنترل وضعيت است. به عنوان مثالي كنترل دما و هازيرسيستم
مكنم ،هاي بازشوندهاي به آرايههاي خورشيدي از حالت بدنهبندي آرايههپيكر

چنين اثراتدچار تغيير كند و هماست كل زيرسيستم تعيين و كنترل وضعيت را 
.شته باشدكنترل دماي ماهواره دا روي معادلات تعادل حرارتي و نحوة شديدي

ي حفظدر راستا ،موريتي به خطر نيفتدهمين منظور تا حدي كه مطالبات مأ به
ي طراحيروندنما )10( بندي مفروظ اوليه تلاش بايد كرد. در شكلهپيكر

هاي مورد انتظار آورده  شدهها و خروجيبه همراه ورودي مين توانزيرسيستم تأ
 .]4-7] [10] [16 و17[ است

]4هاي مورد انتظار [ها و خروجيدنماي طراحي زيرسيستم فرمان و مديريت اطلاعات به همراه وروديرون -9شكل   _____________________________________________                
15. Central Processing Unit(CPU)
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]4[ هاي مورد انتظارها و خروجيتوان به همراه ورودي مينأطراحي زيرسيستم ت يروندنما -10 شكل

] براي كل دوران6و  7ر مراجع [هاي متداول ارائه شده ددر روش
ماهواره ةبا فرض يك مقدار مشخص براي زمان ساي موريت ماهوارهمأ

هم زمان بيشينه است) محاسبات زيرسيستم تامين توان انجام (كه عموماً
اهاي خورشيدي، بتوان قابل توليد آرايه طوري كه محاسبةگيرد. بهمي

- يصورت م ثابت ة تابش تخمينيها و يك زاويبودن نوع آرايهمشخص
يبرا صرفاً كارانهمحافظهراحي استاتيك و گيرد. اين در واقع يك ط

كه البته( مين توان استبدترين شرايط عملكردي زيرسيستم تأ ةمحدود
اي در مراجع فوق دقيق نيست. براي تخمينروش تعيين چنين محدوده

موقعيت سازيبراي شبيه يهاينيازمند استفاده از روش ،نزديك به واقعيت
).تيمه هسة تابش خورشيد با ارائان سايه و زاويماهواره در مدار، تغييرات زم

حي بر اساس عملكرد در كل دوران مأموريت پيشدر اين تحقيق، طرا
تواند ديد كلي و البته دقيق روي عملكرد زيرسيستم دررود و طراح ميمي

ا درسازي پويت داشته باشد. با استفاده از روش شبيهموريأتمام دوران م
ها، ميزان توانة بردار تابش خورشيد با آرايهزمان سايه و زاوي ةمحاسب

هايمورد نياز ماهواره و توان قابل توليد به ازاي واحد سطح آرايه
پذير خواهد بود. از اينموريت متغير است، امكانخورشيدي كه در طول مأ

ست آمده برايدهكانتورهاي ب ةيق و تحليل نقاط كمينه و بيشينرو با تطب
ادگيري بهينه را انجام دتوان تصميم، ميشدههاي مورد نياز و توليدتوان

مصرف ةهينب توزيع توان را براي حركت حول نقطةو طرح كنترلي سيستم 
از نتايج حاصل ايمونهن) 11( سازي انرژي استخراج كرد. شكلو ذخيره

تواناساس آن ميدهد كه برمي را نشان شدهسازي توان توليدكد شبيه از
موريت باأمقدار توان قابل توليد به ازاي واحد سطح را در هر لحظه از م

) روية11(آل تعيين كرد. در شكل ها و همچنين در حالت ايدهاعمال افت
هال افتواره بدون اعماهاي ماهنگ بيانگر توان قابل توليد آرايهقرمز ر

ها برثير افتست و روية آبي رنگ روند تأروزه ا 2000موريت در طول مأ
دهد.موريت نشان ميأتوليد توان را در طول م

]4[ موريته ازاي واحد سطح در هر لحظه از مأب شدهمقدار توان توليد -11 شكل
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ساليانه، ممكن است شدةدر تحليل كانتورهاي انرژي توليد
روز) 20(كمتر از  در كسر كوچكي از روزهاي ساله انرژي توليدشد

راحيط مواقع با توجه به فلسفةرسد، در اين ببه كمترين ميزان خود 
اي به(از چيدمان بدنه هاي خورشيديبه جاي تغيير چيدمان آرايه

بعخورشيد چرخان) و به ت ثابت به بازشوندة ةيا از بازشوند شونده،باز
ح،اضافي به طر ةتحميل جرم و هزين ،هاآن تغيير ديگر زيرسيستم

كسر اتي را برايهاي غيرحيتوان بار محموله يا يكي از زيرسيستممي
موريت از مدار خارج كرد.كوچكي از زمان مأ

زيرسيستم كنترل دما
انرژي ناشي از تابش الكترومغناطيسي وارد شده به ماهواره اساساً ،در فـضا

ه درترين مسئلهمين دليل اين موضوع مهم شود.  بهبه گرما تبديل مـي
كند كه يحركت م يطيماهواره در محچالش حرارتي ماهواره خواهد بود. 

از كيهر  يدما نيآن و همچن يخارج يمرزها يبر رو يحرارت يشارها
مجاز خواهد بود. يخارج از محدوده عملكرد راتييتغ يها، دارا ستميرسيز

ثير بارهايأهاي ماهواره تحت تمسيستر، زيرشروع حركت مـاهواره در مدابا 
مسئله باعث ايجادگيرند كه اين حرارتـي داخلي و خارجي ماهواره قرار مي

رلد. زيرسيستم كنتشودر هنگام حركت ماهواره در مدار ميتغييرات دمايي 
دمايي مجاز هاي مختلف، آنها را در محدودةستمدما با كنترل دماي زيرسي

.]4-7] [17و  18[ ردداخود نگه مي
طراحي مفهومي زيرسيستم كنترل دما نياز به تحليل انتقال حرارت

طورههاي ماهواره ببراي اطمينان از كنترل مناسب درجه حرارت المان
يشار تابش يستيبا ،يمطابق روابط شناخته شده بالانس حرارتمستقل دارد. 
زده شود. نياهواره تخماز م يخروج يو شار تابش نيو زم ديوارده از خورش

اهوارهنسبت به هندسة م يحرارت يبودن پارامترها ريينتغ ليبه دل ياز طرف
يعدد دةيچيپ يهالياغلب به تحل ت،يآن در طول مأمور يمدار تيو موقع

هايبراي تحليل دقيق حرارتي ماهواره از برنامه ،طور معمولهب از است.ين
ةراي مرحلب ،كليطورشود. بهاستفاده مياي توليد شده به اين منظور رايانه

قيق ازد سازي در سطح سيستم، يك تخمين نسبتاًطراحي مفهومي و بهينه
هايسازيكارگيري برخي فرضيات كلي، شبيههزيرسيستم كنترل دما با ب

طراحي ي) روندنما12( است. در شكلساده و روابط تحليلي كافي 
هاي مورد انتظار آوردهها و خروجيل دما به همراه وروديزيرسيستم كنتر

دمايي مجاز عملكردي هر يك از ةبا تعيين محدود شده است.
تمسرد و گرم، نوع سيسبا دماهاي بدترين حالت  هها و مقايسزيرسيستم

تر،عبهتر، سري«با توجه به فلسفة طراحي  شود.تعيين ميكنترل دما 
ملاك دارند،كردي باريكي دماي عمل ةكه محدودرا هايي المان »ترارزان

دهيم، زيرا كه جرم و توان زياديطراحي زيرسيستم كنترل دما قرار نمي
هاي خاصكنند، در عوض براي اين المانرا به ماهواره تحميل مي

) روش3( شود. در جدولكنترل دماي مجزا در نظر گرفته ميسيستم 

஼ܶ௔ شده است. بنديدستيدست آمده هكنترل دما با توجه به دماهاي ب
]17و  18[ به ترتيب كمترين و بيشترين دماي مجاز هستند ுܶ௔و
]7-4[.  

ها ول دما به همراه وروديطراحي زيرسيستم كنتر يروندنما -12شكل 
]4[ هاي مورد انتظارخروجي

]4[ سيستم كنترل دما با توجه به شرايط دمايي برايتصميم مناسب  -3 جدول
تصميم مناسب  اييشرايط دم ௐܶ஼ு ≤ ுܶ௔ , ௐܶ஼஼ ≥ ஼ܶ௔نيازي به سيستم كنترل دما نيست.

ௐܶ஼ு ≥ ுܶ௔ , ௐܶ஼஼ ≥ ஼ܶ௔
ماهواره نياز به دفع حرارت در شرايط گرم دارد.

انتخاب اول روش غير فعال و استفاده از رادياتور است.
.كنيمدن از روش فعال  استفاده ميدرصورت جوابگو نبو

ௐܶ஼ு ≤ ுܶ௔ ,  ௐܶ஼஼ ≤ ஼ܶ௔
ماهواره نياز به گرم شدن در شرايط سرد دارد.

انتخاب اول روش غير فعال و استفاده از رادياتور است.
درصورت جوابگو نبودن از روش فعال استفاده مي كنيم.

ௐܶ஼ு ≥ ுܶ௔ ,  ௐܶ஼஼ ≤ ஼ܶ௔
ماهواره نياز به دفع حرارت در شرايط گرم

و جذب حرارت در شرايط سرد دارد.
مطمئنا نياز به يك سيستم كنترل دماي فعال داريم. ௐܶ஼஼ ≥ ஼ܶ௔ ,  ௐܶ஼஼ ≥ ுܶ௔ 

ماهواره نياز به دفع حرارت دارد.
.بايد از سيستم كنترل دماي فعال استفاده كنيم ௐܶ஼ு ≤ ஼ܶ௔ , ௐܶ஼ு ≤ ுܶ௔.ماهواره نياز به جذب حرارت دارد
بايد از سيستم كنترل دماي فعال استفاده كنيم.
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بنديجمع
گذاري مدار، بار محموله ودر نهايت بعد از تحليل و اندازه

توان به تخميني از مشخصات جرميهاي ماهواره، ميزيرسيستم
دستههاي باهواره دست يافت. هر يك از مشخصهكلي مانرژيك 

لگرهاي ورودي توابع هدفعنوان عمها، بهزيرسيستم ةآمد
رد،هزينه، عملك تواند شامل:كه مي است سازيهاي بهينهالگوريتم

مشوند. جرسازي مي...  باشند وارد روند بهينه قابليت اطمينان و
شدن وزن نهايي با وزنتا همگرا ره با تكرار روند طراحينهايي ماهوا

هاي پرتابگر در بخش طراحي سازهاساس محدوديت(كه بر اوليه
نيز با توان نهايي ماهوراه دست خواهد آمد.هب فرض شده است)

ون نوعهمچ يمين توان كه تابع عواملتوجه به قيود زيرسيستم تأ
تها و پارامترهاي مداري اسپيكربندي ماهواره، راندمان آرايه

ا وهاز بخشيك  د. در نهايت تعيين رابطه بين هرشوميتعيين 
كردن مسيرهاي بازخورد و تجديد نظر،صها و مشخزيرسيستم

) نشان داده شده13( آنگونه كه در شكل ،جامع طراحي يروندنما
هاي كد توليد شده شامل موارد زيرد. اهم ويژگيشواست تدوين مي

است:
با ان سايه ماهوارهمدت زم ةق براي محاسبسازي دقيتدوين كد شبيه-

موريت.أمدت زمان سايه در هر روز از م قابليت محاسبة
شزاويه بردار تاب ةسازي دقيق براي محاسبتدوين كد شبيه-

هاي خورشيدي، با قابليت تعيين زاويهخورشيد نسبت به آرايه
موريت.ها در هر لحظه از مأيك از آرايه بردار تابش با هر

تجهيزات زيرسيستم تعيين و كنترل وضعيت به صورت يك ةائار-
مجموعه واحد براساس دقت مورد نياز تعيين وضعيت، با درنظرگرفتن

نظر كارشناسان فني، قيود سازگاري و استانداردي اجزا.
ازتوان كل مورد ني ةسازي دقيق براي محاسبتدوين كد شبيه-

هر لحظه ازهاي خورشيدي در ايهو توان قابل توليد آر
ايموريت، و در ادامه فراهم آوردن شرايط براي رصد لحظهمأ

يترلي براي مديرتوان توليدي و مصرفي و استخراج طرح كنت
سازي وسازي توليد و ذخيرهمنظور بهينهو توزيع توان به

مصرف توان الكتريكي.

سنجيصحت
ردوخصات ماي با تمام مشسنجي، نيازمند ماهوارهمنظور صحتبه

هاي انتخاب شده درموريتي و الماننياز اعم از الزامات مأ
ونددر ر از طرفي با توجه به رويكرد بومي .ها هستيمزيرسيستم

ةسنجي ماهوار، كد طراحي بهترين گزينه براي صحتتدوين
هايد باشد. در ادامه، مشخصهتوانسنجش از دور بومي مي

زم به توضيح(لا پردازيمبومي انتخاب شده مي ةماهوار موريتيمأ
انتشار كليه مشخصات هاي سازماني اجازةاست بنا به محدوديت

موريتي قابل انتشارأممشخصات  در اين مقاله داده نشده است.)
) آورده شده است.4( ماهواره در جدول

موريتي يك ماهواره بومي ساخته شدهأمشخصات م -4 جدول

ئي)(تصويربرداري مر سنجش از دور  موريتمأ
دو سال  موريتيعمر مأ

كيلومتر 500  ارتفاع مداري
درجه 55  شيب مداري

)9/0×1ثر فيرينگ ؤ(ابعاد م داخلي  برماهواره
آلومينيوم  جنس سازه
مرئي  نوع دوربين

متر 50  تفكيك پذيري زمين
كيلومتر 50  محموله عرض جاروب بار

متر 8  قطر آنتن ايستگاه زميني
(مارپيچي) هليكس  داده ماهوارهنوع آنتن انتقال 

QPSK  روش مدولاسيون
L  فركانس لينك پايين

متوسط  سطح پيچيدگي سيستم
سيليكوني  هاي خورشيديجنس آرايه

PPT  روش ريگولاسيون
كادميم -نيكل  سازنوع باتري ذخيره
مشكي  رنگ بدنه

با وارد كردن مشخصات در دسترس از ماهواره مبنا و همچنين
وانتهاي بومي و تكنولوژيكي در كد طراحي ميل قيدها و محدوديتاعما

) نتايج حاصل از مدل طراحي5( در جدول به بررسي نتايج حاصله پرداخت.
ساخته شده مقايسه شده است. نمونة مقادير تدوين شده با

موريت) مشهود است، براي يك مأ5( طوركه در جدولهمان
شده، طرح را به سمت يكنتايج حاصل از كد تدوين  مشخص،

هست كا كند، و اين در حاليتر هدايت ميتر و كم توانماهواره سبك
هاي بومي و تكنولوژيكي ، مجبور به حذف برخيبنا بر محدوديت

در ،عنوان مثالايم. بهزيرسيستمي شده هايها در المانانتخاب
زلاتر نيهايي با راندمان بانمونه ،هاي خورشيديانتخاب جنس آرايه

هاي بومي در دسترس نيست. از طرفيوجود دارد كه بنا به محدوديت
ساخته هاي ماهوارةهاي عملكردي زيرسيستممشخصه ةبا مقايس

در روند طراحي مفهومي برايهاي صورت گرفته درستي انتخاب شده،
ت كهتوان گفدر نهايت مي شود.ييد ميي تأهاي زيرسيستممشخصه

يابي به يك مدل طراحي مفهومي با ويژگيستاين تحقيق، در د
ريسك موفق بوده است.داشتن نقاط شروع بهينه و كم
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مقايسه نتايج حاصل از مدل طراحي با يك نمونه واقعي -5جدول 

هاياندازهپارامتر
نمونه واقعي

خروجي
كد

درصد
انحراف

  .......  Min(  6/94  44/94(دوره مداري 
  .......  Min(........  02/30(زمان سايه 

  -kg(5/13  01/13  3%جرم سازه (
جرم زيرسيستم تعيين و كنترل

  % kg(3/13  99/10  4/17(وضعيت 

توان زيرسيستم تعيين و كنترل
  ......  W(.........  19,84وضعيت (

  +kg(  2/12  91/13  14%(جرم زيرسيستم مخابرات 
  .......  W(  .........  1/18(توان زيرسيستم مخابرات 

جرم زيرسيستم فرمان و مديريت
  +kg(3/3  02/4  21,8%(اطلاعات 

توان زيرسيستم فرمان و
  ........  W(  ........  64/10(مديريت اطلاعات 

 توان نيتام ستميرسيجرم ز

(Kg)  
5/16  14/13  %4/20  

جرم زيرسيستم كنترل حرارت
)Kg(  3/2  96/0  %85/0  

توان زيرسيستم كنترل حرارت
)W(  ..........  0  .......  

.......  97/16.........   (W) توان بار محموله

، اتصالات و يكش ميجرم س
 (Kg)شيجدا زاتيتجه

9/9 104/7  2/28-% 

  -71 12/63  %11   (Kg) كل باس ماهواره جرم
 -8/85 5/77  % 7/9   (Kg) خشك كل ماهواره جرم
  82 76  -7%  (W)  كل ماهواره يمصرف توان
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