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Abstract 

In this research, the dynamic response of a U-12 CubeSat (20x20x30 cm) is investigated for 

three configurations during the launch conditions. Despite existing a successful design for this 

satellite, by adding a mount for installing a standard adapter, the structural design of the satellite 

has been modified for modal compatibility with the launcher. These changes are based on 3 general 

approaches: to apply geometric changes to the structure, changing the extent of the points to 

improve the limitations of connecting to the launcher, and rearranging the internal system 

components regarding the standards and principles of compatibility and proximity. Therefore, more 

than the addition of the adapter mount and a few changes in the separating plates, a spire has been 

added to the structure, which has caused a change in the internal arrangement, including the 

halving of the fuel tank (by reducing the capacity of 595 cubic centimeters). Despite the increase of 

370 grams of total mass, the natural frequencies of the system have been increased enough without 

the need for redesign and there will be no frequency interference with the frequency spectrum of the 

launcher.  
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1. Introduction 
The loading problem is a vital aspect of satellite structural 

design, since a wide spectrum of loading conditions are 

experienced by every satellite during its life cycle. 

Launch period is the most critical stage and rarely is 

surpassed by land operation and orbital occasions in the 

sense of loading. Regarding the different types of loading; 

e.g. pseudo-static, shock, oscillatory transitions, and 

vibrations, many spacecraft are vulnerable to vibrations 

induced by the launch vehicle during the launch period. 

While design for strength is usually done 

straightforwardly by choosing the proper materials and 

sizing the main structure of the satellite, there remains 

much more to be done by preparing the satellite to 

withstand the vibrations for modal compatibility [1-4]. 

While a handful of works are presented for the 

importance of satellite adapter analysis [5-10] and design 

[11-12], a few have been dedicated to investigate the role 

of contact geometry on the modal behavior of the system 

[13-14]. In fact, this paper is focused on the effects of 

contact point changes for a sample satellite.  

2. Methodology 

To improve the dynamic response of a satellite to 

vibrational loadings, a triad of approaches are proposed: 

1- Rearranging the locations of subsystems 

2- Changing the extent of contact points 

3- Geometrical changes to the primary structure 

3. Discussion and Results 

The case study in the present work is a U-12 CubeSat 

previously designed to be installed on its four legs on the 

launcher (configuration 1). Now, it is required to prepare 

it for installing on a standard adapter used on Vega C 
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launcher with the help of a mount made out of titanium 

alloy (configuration interim). As this configuration is 

threatened by modal instability, a set of actions are done 

based on the aforementioned three approaches that the 

most prominent is adding a central spire leading to 

splitting the main fuel tank in two. The final design 

(configuration 2) is compatible with the assigned adapter 

(both in the term of frequency and mode shapes) with the 

least extend of changes to the original design. 

4. Conclusions 

In this research, the authors tried to find an acceptable 

revised design scheme for a small satellite, when it 

became necessary to be mounted on a standard adapter. 

A three stage approach is used to address the frequency 

compatibility of the system in modal analysis. While the 

connection points are fixed and the arrangement of the 

subsystems is mainly unchanged, a central space made 

from titanium alloy is added to the configuration that 

forced the single fuel tank to be split into 2 smaller tanks.  
Although, the modified design is far from optimum point 

in the sense of weight and performance, it is safe during 

the launch stage and all its mode shapes are manageable. 

The final configuration is found with the minimum 

changes in the primary design. 
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 چکیده 

پرتاب    طی( در شرامتریسانت   30×20×20)   یواحد12  یماهواره مکعب  کی   یکینامیپژوهش پاسخ د  ن یدر ا
  ه یپاک یا الزام افزودن  ب  ماهواره  نی ا  یطرح موفق برا  ک یرغم وجود  شده است. به   یبررس  یکربندیسه پ  یبرا

مودال با پرتابگر اصلاح    یسازگار  یماهواره برا  یاسازه   یآداپتور استاندارد، طراح  کی  یمنظور نصب رو آداپتور به 
اتصال    ودیبهبود ق  ینقاط برا  یگستردگ  رییسازه، تغ  یرو   یهندس  راتیی راهکار: اعمال تغ  3  بر  یمبتنکه    دهیگرد

. بر این ودب ینینشو هم  یاستانداردها و اصول سازگار تیسامانه با رعا  ی اجزا  یداخل چیدمان رییو تغ به پرتابگر
به ماهواره اضافه    یمحور  رکیت  کیدر صفحات جداکننده،    یراتییآداپتور و اندک تغ  هیجز افزودن پابه   ،پایه
( متری سانت  595  شیشدن تانک سوخت )با کاهش گنجا  میدون  ازجمله  ی داخل  چیدمان  رییکه باعث تغ  دهیگرد
اندازه    مجدد به  یبه طراح  ازیسامانه بدون ن  یعیطب  یاجرم کل، بسامده   یگرم  370  ش یرغم افزااست. به   دهیگرد
 پرتابگر وجود نخواهد داشت.   یبسامد فیبا ط یو تداخل بسامد افتهی شی افزا یکاف

   تحلیل مودال، اصلاح طراحی، ماهواره مکعبی، سازگاری مودالهای کلیدی: واژه

 علائم و اختصارات 

 MPa مگاپاسکال

 GPa گیگاپاسکال

kg کیلوگرم بر مترمکعب  m3⁄  

 σy تنش تسلیم

 σu تنش نهایی

 E مدول کشسانی

 ρ چگالی

 v ضریب پواسون 

 E11 الیاف راستایدر  مدول کشسانی

          
 استادیار  .1

 دانشجوی کارشناسی ارشد  .2

 دانشجوی کارشناسی ارشد  .3

 E22 ماتریس راستایدر  مدول کشسانی

 G12 مدول برشی  داخل صفحه  

 G13 مدول برشی خارج صفحه  

 x xxIلختی دورانی در جهت محور 

 y yyIلختی دورانی در جهت محور 

 z zzIلختی دورانی در جهت محور 

 مقدمه

برای   رونیاشوند و از ساخته میاشکال و ابعاد متفاوتی  در فضاپیماها
های جرمی به فضا لازم است از پرتابگرهایی با توانمندی   هاآنپرتاب  
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. گزینه انتخابی هر چه باشد، نیاز شودمیو ابعادی متفاوت استفاده 
به بدنه پرتابگر )اصولاً زیر سرپوش( متصل  یبه شکلاست تا فضاپیما 

پیکر، ابزار استاندارد برای های درشت. برای بسیاری از ماهوارهشود
که  شودمیای اطلاق پتور است. عنوان آداپتور به سازهاین منظور آدا

ای مناسب برای اتصال فضاپیما هندسی و سامانه وجوه مشترکدارای 
ای که سلامت گونهبه بدنه پرتابگر است؛ به شدهنییتع پیش از نقاط از

 .[1] شودمحموله تا زمان تزریق مداری تضمین 
حائز سازوکار اتصال و جداسازی ماهواره در فرآیند پرتاب بسیار 

آداپتور پیش از جداسازی، ماهواره را به پرتابگر متصل . اهمیت است
. کندکرده و آن را در فرایند پرتاب از اغتشاشات محیطی محافظت می

پذیر از آداپتور یناناطم یبه شکلبایست در جریان جدایش، ماهواره می
. این جداسازی نباید تأثیر مخربی روی عملکرد سامانه داشته شودجدا 

باشد. رعایت الزامات سازگاری ابعادی و دینامیکی با ماهواره از دیگر 
آید. مجموعه این عوامل، طراحی سازه آداپتور می به شمارنکات مهم 

 .[2]کند را به فرایندی حساس و دقیق تبدیل می
از آداپتور به سازه اصلی  مستقیم طوربهتصادفی،  اتارتعاش

دارای  و نیز ، لازم است که آداپتور در جرم کمرونیااز . شودمیمنتقل 
های بزرگ به ه. برای اتصال ماهواراستحکام و مقاومت کافی باشد

اما چالش اصلی ؛ شوداستاندارد استفاده میاتصالات  ازر عموماً پرتابگ
 هایمحدود بودن گزینه ،های کوچکاین اتصالات در ماهواره

یک سامانه اتصال و های جدید هندسهرای ب بایدو  استاستاندارد 
 ، اهمیتمردهحداکثری وزن الزام کاهش  .[3]د جدایش طراحی شو

دلیل طراحی آداپتور دارای  نیبه همسازد؛ این موضوع را دوچندان می
 . [4] دطراحی سازه اصلی ماهواره خواهد بو جایگاهی در سطح

مودال  رفتار و سازه های استحکامتحلیل در خصوص هاپژوهش
که درحالی. است برای بررسی خصوصیات ارتعاشی سامانه، گسترده

روی بارهای فیزیکی شامل  اصولاًها در فاز پرتاب تحلیل
و  سوکیاستاتیک، ضربه، ارتعاشی و بارگذاری صوتی از شبه
تحلیل رفتار مودال از سوی دیگر متمرکز است، توجه در  طورنیهم

 درهای گرمایی است. برای نمونه تنش معطوف به معمولاًفاز مداری 
های مجموعه سازه اصلی و زیرسامانهپارسایی و شجاعی  2004 سال

در فاز دینامیکی  و نیروهای استاتیکی ریتحت تأثیک ریزماهواره را 
بررسی تحلیل کردند.  های گرماییپرتاب و در فاز مداری تحت تنش

و تحلیل ارتعاشات پرتاب  فازدر  ماهواره های اسکلتکمانش ستون
های تصادفی حکایت گذاریگذاری ویژه بارتأثیرفاز از  تصادفی در این

استاتیک به بررسی نیروهای شبه 2007در سال  سیلوا. جی[5]دارند 
و بر این اعمالی و بسامدهای طبیعی سازه یک پیکوماهواره پرداخته 

لت یک طرح برای سازه اولیه آن پیشنهاد داده است. تحلیل اسک پایه
ماهواره در این مقاله با در پیش گرفتن یک رویکرد ترکیبی بین 

. در [6]انجام پذیرفته است  محدودی اجزاو  های تحلیلیروش

با  یاگسترده یتصادف اتارتعاش هایشیآزما 2011پژوهشی به سال 
 ماهوارهیک  زهسا یرو یکینامیالکترود لرزانندهاستفاده از 

 سهیمقا محدود یاجزامدل  ریآن با مقاد جیانجام و نتا ازدورسنجش
 در .[7]ت خوب بین نتایج تجربی و عددی بود که نشانگر مطابق شد

های پژوهشی تجربی حول تحلیل سازه ماهواره 2016 سال
یه و همکاران صورت گرفت. این مطالعه با جازدور توسط وسنجش

با بررسی خواص لختی، بررسی درجات  اجزای محدودتأیید مدل 
آزادی و بار گرانشی آغاز شده و با تحلیل استاتیکی و دینامیکی در فاز 

ساز ادامه یافت. در تحلیل مودال، از های مودال و همپرتاب به روش
تخصیص اشکال مود و بسامدهای طبیعی  روش جرم مؤثر برای
 . [8] متناظر استفاده گردید
های اتصالات ماهواره به پرتابگر از دیگر بررسی ویژگی

آید. بررسی روش نصب، تحلیل می به شمارهای پژوهشی رایج زمینه
ترین اقدامات هندسی آداپتور از مهم بهسازیو  افتهیانتقالنیروهای 

 موزوروف، لوپاتین و شاتوفدر پژوهش . شودمیاین بخش تلقی  در
با تحلیل  هاآنمعرفی شدند.  هاانواع آداپتورترین برخی از متداول

های اجزای محدود، اثر پارامترهای هندسه را بر نیروها و مدل
گشتاورهای کمانش بحرانی و بسامدهای ارتعاشات محوری و عرضی 

سال در موروزوف و همکاران . در پژوهشی دیگر، [9] بررسی نمودند
آن را مورد توجه و تحلیل کمانش  آداپتور کامپوزیتی طراحی 2011

ی شبکه های مخروطرفتار کمانشی پوسته ،در این پژوهش .قرار دادند
کامپوزیت تحت فشار محوری، خمش عرضی، خمش خالص و پیچش 

ای بر بارهای کمانش با اثرات تغییر پارامترهای سازه شده وبررسی 
ای مطالعه در .[10] سنجیده شد اجزای محدودهای استفاده از تحلیل

توسط کمانگر و همکاران صورت گرفت، سازه  2018که در سال 
روی  ضربه و نیز یارتعاشات هایاز تحلیل یو برخی سازآداپتور مدل

پاسخ ارتعاشی در هر مرحله و یاری گرفتن  به توجه . باآن انجام گردید
سازی ابعادی آداپتور برای کمینه بهینه نسبت به، کیژنت تمیالگوراز 

 .[11] ساختن پاسخ به نیروهای تحریک استفاده شد
 سازیبرای برآوردهیابی به یک رویکرد موفق منظور دستبه

بررسی جامع  ،نیروهای ارتعاشی پرتابگر بر ماهواره تأثیرالزامات کنترل 
هرچند که . های اتصالات ماهواره به پرتابگر ضروری استویژگی

های سنتی برای کنترل بسامدهای ارتعاشی موفق شاستفاده از رو
شود که نیاز به است، اما از سوی دیگر باعث افزایش دامنه نوسان می

آداپتور هوشمند با اعمال مواد  ازجملههای جدید طرح روش
 2018در سال سازد. برای نمونه، ویسکوالاستیک را مطرح می

 پارامترهای طراحی مایشیک طرح مفهومی جامع برای ن ازومی تمخ
معیارهای قابلیت  بر اساسکه استفاده نمود  عملکردیالزامات  و

برای اطمینان از عملکرد موفق  (Durability)دیرپایی  اطمینان و
برای  تحلیل مودال از در این پژوهش نینمچه .شدسامانه پیشنهاد 
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در پژوهشی  .[12]بهره گرفته شد های ذاتی آداپتور هوشمند ویژگی تعیین
منظور افزایش لزج و به ییرابا هدف اعمال می طرحی 2020به سال 

ارتعاشات بررسی  کاهش و طراحی بار یابیاستحکام آداپتور برای دست
، با کنترل ضریب میرایی و سرعت نسبی بین دو سر منظور نیبد. شد

میراساز، لرزش و استحکام آداپتور در حد مطلوبی حفظ گردید که 
. در مقاله [13] شودمحسوب میهای سنتی یک مزیت روش نسبت به

 مبتنی برسامانه جداسازی ماهواره از پرتابگر  ،2021دیگری به سال 
 گیرچشمبرای کاهش  فراکشساندار و هوشمند فناوری آلیاژ حافظه

به یک ماهواره کوچک، توسعه اعمالی در فاز پرتاب  بارهای دینامیکی
در پیشنهادی با  یشهای سامانه جداویژگی ،. در این پژوهششدداده 
بار  مونآز ازویسکوالاستیک  هایشمار مختلفی از لایهگرفتن  نظر

سازی شبیه با، اثربخشی طراحی همچنین. آمد دستبهاستاتیکی 
  .[14]گردید و بررسی  دیتائسینوسی و ارتعاش تصادفی  بار هایآزمون

های ماهواره و آداپتور، نقطه کمال پژوهش زمانهمهای تحلیل
شده در زمینه تحلیل دینامیکی در فاز پرتاب است. این دسته  انجام

 معمولاًکنند؛ چراکه تر از واقعیت ارائه میتخمینی دقیق اصولاًکارها 
میزان شباهت بیشتر مدل تحلیلی به واقعیت، موجب افزایش دقت 

 2013برای نمونه، در پژوهشی در سال شود. آمده می دستنتایج به
در سازی سازه ماهواره و انتشار یافته، پس از مدلکه در قالب کتاب 

ها گرفتن الزامات طراحی، آداپتور پرتابگر برگزیده نیز به تحلیل نظر
بر بررسی محدوده بسامدهای وارد شده است. در این پژوهش، افزون

 .[15]شد ساز نیز بررسی طبیعی، نیروهای استاتیکی و هم
های پرتاب، کاهش جرم تناسب مستقیم با هزینه لیبه دل

عنوان یکی از اهداف اولیه و مهم طراحی سازه، همواره اهمیت به
های ترین روش کاهش جرم، در حال حاضر، سازهداشته است. رایج

ویژه برای به ،های فضاییزنبوری ساخته شده از کامپوزیتلانه
، اجرای کارآمد این مواد نیازمند حالنیبااهای بزرگ است. ماهواره

بر تخصص در فرآیندهای طراحی، تحلیل و ساخت است. افزون
 تیمأمورهای کلی های بالا باعث افزایش هزینهاین، هزینه

، یک رویکرد جایگزین 2021ای در سال شود. در مقالهمی
ل دار فلزی با شکهزینه از راه طراحی و اجرای الگوهای سوراخکم

شده است. در پژوهش داوود،  هندسی و پارامتریک تعریف
الدین و حرمین با توجه به بسامد طبیعی سازه، الگوهای حریث

و سپس بهترین الگو از میان شده  دیتائپیشنهادی انتخاب و 
ها، پس از تأیید روش محاسباتی با تحلیل مودال تجربی بر گزینه

ورد مطالعاتی حدوداً روی یک مدل فیزیکی انتخاب شد. برای م
درصد از جرم سازه با حفظ الزامات بسامد طبیعی کاهش یافت.  23

گرفتن پایه آداپتور در تمام  در نظرگیر در این پژوهش نکته چشم
آمده را  دستبهها است که این فرض نتایج ها و تحلیلسازیمدل

 .[16]بسیار به نتایج واقعی نزدیک کرده است 

 حالنیدرعمهم و ماهواره مسئله  هایچیدمان مناسب زیرسامانه
میان  رعایت استانداردها، برافزون ستیبامی رایز ؛است ایپیچیده

 عنوان تحتکه از آن  برقرار گردد و ارتباط درست تعادل هازیرسامانه
لختی طور خصوصیات شود. همیننشینی یاد میاصول سازگاری و هم

رفتار  درمستقیم  به شکلپذیرد که می تأثیرها سامانهاز چیدمان زیر
پیرامون این بحث، پژوهشی  .دهدخود را نشان میدینامیکی سامانه 

 پژوهش، ایندر  .مکاران صورت گرفتتوسط فکور و ه 2016در سال 
 یبرا طور خودکاربه نهیهای بهحل چندهدفهسازی بهینهبا کمک 
 ها. در این طرحاست شدهارائه  مایهای فضاپسامانهریبعدی زطرح سه

 ،گرما عیتوز ،دورانیلختی های مهم مانند مرکز گرانش، تیمحدود
. [17]در نظر گرفته شده است  یو استحکام ساختار یعیهای طببسامد

توان به می هازیرسامانه ت چیدماناهمی در موردای مشابه، گونهبه
این پژوهش بر روی تحقیقات اشاره نمود. در همکاران پژوهش فکور و 

اجزا در طراحی  چیدمانهدف خودکارسازی فرایند  ده سال گذشته با
 .[18] ماهواره، تمرکز شده است

از مرور مراجع یادشده، اهمیت تحلیل سازه و آداپتور فضاپیماها 
ویژه  به شکلهای کوچک )ماهواره کهدرک است. درحالیروشنی قابلبه

شوند، استفاده از روی پرتابگر نصب می هیچهارپاتوسط  معمولاًمکعبی( 
در  ،در این مقالهبا چالش روبرو است.  هاآنآداپتورهای استاندارد برای 

 12رفتار مودال طرح مفهومی یک ماهواره مکعبی به بررسی  آغاز
روی پرتابگر نصب  هیچهارپاواحدی در حالی پرداخته شده که توسط 

نصب آداپتور طراحی گردیده که  هیپاکیشود. سپس برای ماهواره می
 200با قطر محل اتصال  MBLامکان اتصال آن را به آداپتور استاندارد 

سازد. های جدید( فراهم میمتر )مورد استفاده در وگا طبق نیازمندیمیلی
ه باشد. برای نمونه در تواند اشکال مختلفی داشتاین آداپتور می

 به شکلماهواره  6، امکان نصب Vampire 937 MPLپیکربندی 
الف(. حلقه اتصال ماهواره به – 1)شکل  ،زمان وجود خواهد داشتهم

نشان داده شده است. افزودن  (ب-1)در شکل  MLBآداپتور استاندارد 
دن گردد که در کنار محدود شپایه باعث افزایش ارتفاع مرکز جرم می

ناحیه مقید، به کاهش بسامدهای طبیعی و به خطر افتادن سلامت 
 انجامد. سامانه می

در این مقاله تلاش گردیده تا کمترین تغییرات فیزیکی در سازه 
ها حفظ شود. پس از ماهواره ایجاد و مشخصات تمامی زیرسامانه

ومی ای و با استناد به سه راهکار، طرح مفهمرحله تعریف یک فرایند ده
که سازگاری بسامدی آن در مواجه با بسامدهای شده است اصلاح 

ها در آن کنترل شده شکل تحریک پرتابگر رعایت و بیشینه تغییر
سازی جایابی روی بهینه دیتأکها که در بیشتر پژوهشاست. درحالی

اجزای داخلی برای سازگاری بسامدی است، در مقاله پیش رو اصلاح 
کاری و ای که تا حد امکان از دوبارهگونهیک طرح موجود است، به

 صرف زمان جلوگیری گردد.
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، نخست به تشریح روش کار پرداخته شده و در آن به ادامه متندر 
است. در  شدهگیری اشاره هسازی، روش تحلیل و دادتوصیف مدل

ای های پژوهش ارائه شده که با اعمال تغییرات سازهبخش نتایج، یافته
برای سازگاری با بسامدهای تشدید پرتابگر همراه است. در 

ها پرداخته شده و بندی نکات برآمده از تحلیلگیری به جمعنتیجه
کار ذکر عنوان پیشنهاد برای ادامه های پژوهشی بهبرخی از سرنخ

 است. شدهدر پایان، مراجع کار فهرست  و گردیده

 
 الف(

 
 ب(

آداپتور  6الف( مجموعه . ]19[اتصال ماهواره به پرتابگر  جهیزاتت -1شکل 

MLB  937در پیکربندی ومپایر MPL  .مورداستفاده در پرتابگر وگا سی 

 MLBب( حلقه اتصال ماهواره به آداپتور استاندارد 

 روش کار

تمام  یبرا یدیهر بخش از سازه ماهواره، الزامات کل یطراحاز  پیش
به سه دسته  اجزای سازه .استخراج شود دیبا ی آناصل یهاسامانهریز

نخستین گام . [12] ثالثیهو  هیثانو ه،یهای اولشوند: سازهمی یبندطبقه
 در نظربا است که ماهواره  یکل یکربندیپ عیینت ،یطراح ندیدر فرآ

در این  پذیرد.میانجام  ،تیدر مأمور ریدرگ زاتیتجه یفراوانگرفتن 
با  ( یک مکعب مستطیل1ماهواره )در پیکربندی  هیسازه اولمقاله، 

گرفته  در نظر مترسانتی 30و ارتفاع  متر(سانتی 20×20) قاعده مربع
و  ها بودهاصلی انتقال بار به زیرسامانهسازه مسیر  نی. اشده است

نمایشی از  (2)شکل . سازدکمینه میسازی را کپارچهی یذات ضعوار

سازه اولیه  (الف– 2)که شکل اولیه فضاپیماست. درحالیهندسه سازه 

شده طرح کلی سازه اصلاح (ب– 2)شکل کند، ارائه می چهارپایهبا  را
برای امکان اتصال به آداپتور  هپاییکمجهز به  دهد کهنشان میرا 

MLB .است 

   
 ب( الف(

  های کامپوزیتی:دیواره به همراهنمای کلی سازه ماهواره  -2شکل 

 شده()اصلاح 2. ب( پیکربندی 1پیکربندی  الف(

ها در این پژوهش گونه که گفته شد، کانون اصلی فعالیتآن
واحدی به پرتابگر از  12تغییر روش اتصال یک ماهواره مکعبی 

( است. در ب- 2)شکل  2الف( به پیکربندی - 2)شکل  1پیکربندی 
کوچک به بدنه متصل شده و در آن  چهارپایه، ماهواره از 1پیکربندی 

استفاده گردیده است. ماهواره ممکن  منظور نیبدهای ویژه از چفت
که  شودصورت افقی یا عمودی )برپا یا آویزان( به بدنه متصل است به

برای پرتابگرهای متوسط یا بزرگ و در مدارهای نزدیک زمین  اصولاً
اشتراک ، از یک آداپتور با وجه2، در پیکربندی در مقابلشود. اجرا می
( استفاده الف- 1)شکل  PLE937VJشکل مانند آداپتور دایروی

سازد. شود که نیاز به افزودن پایه آداپتور را به سازه مطرح میمی
شود، ولی امکان استفاده از د که این کار باعث افزایش جرم میهرچن

 کند. تر و رسیدن به مدارهای بالاتر را فراهم میپرتابگرهای کوچک
یابی به یک گزینه پذیرفتنی با هدف اصلی پژوهش، دست

حل پیشنهادی است؛ ها در راهمانهنشینی زیرسارعایت الزامات هم
عی طرح با بسامدهای تحریک پرتابگر ای که بسامدهای طبیگونهبه

بتوان  ،مودها بینی شکلبر پیشافزونانتخابی سازگاری داشته و 
 در نظردر این پژوهش، با  .کردها را نیز کنترل شکل بیشینه تغییر

از شرکت آریان انتخاب  Vega C پرتابگر نیاز، گرفتن امکانات مورد
پس از  .[19] ر استپیکهای کوچکشده که مناسب پرتاب ماهواره

صورت ر دپیکربندی جدید، لازم است  مبتنی بر چیدمانایجاد هر 
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ایجاد تغییرات و  با ،در محدوده خطربسامدهای طبیعی  حضور
، در ادامه. شوداصلاح مشکل اقدام  در جهت سازی سازه ماهوارهمقاوم

سازی سازه های فرایند طراحی و مدلپس از معرفی اجزای سازه، گام
 است. شدهماهواره تشریح 

 ماهواره زه اصلیسا ساختار

صورت ضرایبی از به اصولاًابعادی  های مکعبی از نظررهسازه ماهوا
 معمولاًشوند. اجزای بدنه این فضاپیماها طراحی می مترسانتی 10

 و ، صفحات جداکننده طبقاتکلت()اس اصلی اسکلتیک  شامل
شود که وظیفه جایدهی و حفاظت می )یا فلزی( های کامپوزیتیدیواره

ه دوش برا  اصلی و نیز تحمل بارهای اعمالیهای زیرسامانه از
ازه ماهواره به پرتابگر سگفته شد، لازم است  آنچهبه  با توجهکشند. می

 که ممکن است از راه آداپتور انجام پذیرد.  شودمتصل 
ست. در این بخش، ساختار سازه اصلی ماهواره تشریح گردیده ا

 گونه که گفته شد، شامل اجزای زیر است:مطالعه، آن ماهواره مکعبی مورد

 اسکلت

ها و اتصالات اخته شده و شامل میلهس 6061آلومینیوم  از آلیاژ اسکلت
اند. این ماده مستطیلی است که به یکدیگر جوش شده عموماًبا مقطع 

 و قادر است برایاز نظر جرم و سختی خصوصیات مطلوبی دارد 
سب جایگاه منا اسکلت(. 1کاربردهای فضایی استفاده شود )جدول 

ها و صفحات دیواره ها و نیز مکان قرار گرفتنبرای نصب زیرسامانه
 (.3سازد )شکلجداکننده را فراهم می

 فحات جداکنندهص

نس جتوسط چهار صفحه از تشکیل شده که  طبقه سهاصلی از  سازه 
کف و در . انداز هم جدا شده مترمیلی 5/6آلیاژ یادشده به ضخامت 

منظور به .شده استاز همین صفحات استفاده  پیکره نیزسقف 
هایی از این صفحات ها، بخشها و سیمسازی و نیز عبور لولهسبک

های فضاپیما با پیچ روی صفحات اصلی نصب اند. زیرسامانهبریده شده
 طورنیهمو  دهیکاری و شکلاند. سهولت در ساخت )ماشینگردیده

عنوان پذیری و قیمت مناسب از دلایل انتخاب این آلیاژ بهدسترس
 آید.می به شمارح مورد استفاده در ساخت اسکلت مصال

 هادیواره
با  Cyanate-Ester/Carbonکامپوزیت از جنس  چهار طرفهای دیواره

محیط بیرونی است که  𝑠[45/0/90±]با زوایای  4لایه چینی همسانگر
ویژه از  به شکلدر این تحلیل  کند.جدا می درونیماهواره را از محیط 

با مشخصات ارائه شده در  HTM143/M55Jهای کامپوزیتی دیواره

                                                                   
4. Isentropic 

متر ضخامت داشته میلی 5/6ها این دیوارهاستفاده شده است. ( 2)جدول 
 متر است.میلی 100و  204برابر با  بیبه ترت هاآنو طول و عرض 

  6061آلومینیوم  مکانیکی آلیاژ مشخصات -1 جدول

 مقادیر مشخصات مکانیکی

𝜎𝑦 (MPa) 276 

 𝜎𝑢 (MPa) 310 

          E(GPa) 9/68 

𝜌 (
kg

𝑚3
) 7/2 

𝑣 33/0 
 

  HTM143/M55Jهای کامپوزیتی ات مکانیکی پنلمشخص -2 جدول

 مقادیر مشخصات مکانیکی

E11 (GPa) 181 

E22 (GPa) 3/10 

G12 (MPa) 7/7 

G13 (MPa) 38/3 

𝜌 (
kg

𝑚3
) 1600 

𝑣12 28/0 
 

 
 هایرسامانهزها، دیواره به همراه( 1تصویر انفجاری سازه )پیکربندی  -3شکل 

 هازیرسامانه

 های سوخت، دوربین، مجموعه باتریتانکهای ماهواره شامل زیرسامانه
دوربین در طبقه  شود،دیده می 3گونه که در شکل شود. آنمی ردهاوبو 

صب بالا نردها در طبقه وسوخت در وسط و باتری و ب پایین، تانک
منظور فراهم کردن روزنه وجود حفره در صفحه پایینی بدنه بهد. نگردمی

 دید برای دوربین است.
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لات نحوه و شمار اتصا ،ن پرداخته شودداکه باید بموضوع مهمی 
ه شمار اتصالات در مقاومت ساز ؛یکدیگر است هاجزای مختلف ب

موجب ؛ چراکه کاهش شمار اتصالات ماهواره نقش اساسی دارد
حتمالی اپذیری سازه را در برابر حوادث کاهش استحکام شده و آسیب

ت به دهد. از سوی دیگر ممکن است افزایش شمار اتصالاافزایش می
بر پیچیدگی ساخت، هزینه افزایش وزن سامانه بینجامد که افزون

با  هاییپیچ گرفتن این دو موضوع، در نظربا  برد.عملیاتی را بالا می
از طول  مترنتیسابه ازای هر ده  وگرفته شده  در نظرمتر یلیم 5قطر 

 (2)از شکل گونه که همان شده است. منظورپیچ  یک ،اضلاع
عدد پیچ  8 جداکننده در صفحات و عدد پیچ 6 آید، در هر پنلبرمی

ایه پخود و یا  چهارپایهکار رفته است. ماهواره در این حالت توسط به
 شود.تصل میآداپتور به پرتابگر م

از سازه  یعنوان بخشآداپتور بهدرصورت نیاز، لازم است پایه 
ی کربندیپریخت و ابعاد آن با هماهنگی  شده وگرفته  در نظر هیاول

آداپتور  در این پژوهش پایه . برای نمونه،شودسازه ماهواره تعیین 
حی شده از جنس تیتانیوم طرا نشان داده شدهاستاندارد با مشخصات 

ر از سوی دیگ شامل یک حلقه است که سازه مذکور(. 4 است )شکل
  (.3شود )شکل اتصال به اسکلت ماهواره متصل می 12با 

 
 انیومشده از جنس تیتپایه آداپتور طراحی -4ل شک

 
ها ها، زیرسامانهدیواره به همراه( 2تصویر انفجاری سازه )پیکربندی - 5شکل 

 و رابط آداپتور

  
 ب( الف(

 و موقت،  1 الف( پیکربندی سوخت:تانک  - 6شکل 

 های سوخت پیکربندیب( تانک

محدوده  ازرو حفظ سازه ماهواره هدف اصلی در پژوهش پیش 
از  مثلاً) میله منظور تعبیه یکاست. بدین  های پرتابگربسامد خطر

شده مطرح  ماهواره ازهمیانه سدر  عنوان تیرکجنس آلیاژ تیتانیوم( به
 کند.که به افزایش بسامدهای طبیعی سامانه کمک شایانی میاست، 

ها را امانهاین عمل ایجاد تغییراتی در چیدمان و فیزیک برخی از زیرس
سازد. برای نمونه لازم است که تانک سوخت در این ناپذیر میاجتناب

 (.6و  5 هایکل)ششود میتر جایگزین حالت با دو تانک کوچک

 سازی و تحلیلفرایند مدل

( 7)ای است که در شکل مرحله 10روش کار در این پژوهش یک فرایند 
یک پیکربندی برای فضاپیما  در آغازبه نمایش درآمده است. بر این پایه، 

(. سپس 1است )گام شده بدان اشاره  1که در پیکربندی شود میانتخاب 
نیاز توسط آن تعیین  های موردبه زیرسامانه توجهبا ای فضاپیما اجزای سازه

(. در گام بعدی به 2)گام شود میمحاسبه  هاآنشده و ابعاد اولیه برای 
گرفتن الزامات  در نظرانتخاب مواد مناسب برای هر بخش از سازه اولیه با 

، طرح نهایی شامل در ادامه(. 3گردد )گام سازگاری و استانداردها اقدام می
(. درصورت رعایت 4شود )گام ها تهیه مید و وزن سازه و زیرسامانهابعا

در غیر این گردد؛ نشینی گام دوم تکرار مینشدن الزامات ابعادی و هم
گیرد که در این انتخاب روش طراحی و تحلیل مدنظر قرار میصورت 

سازی در (. مدل5شود )گام عمده بدان پرداخته می به شکلبخش مقاله 
گام بعدی است که ملزومات تحلیل را فراهم  Solidworksمحیط 

شود. خروجی این گام ، جزئیات طراحی سازه بررسی می6سازد. در گام می
( که در آن 7شده برای استفاده در مرحله بعدی )گام  یک مدل ساده

منظور، روی سازه ماهواره تحلیل گردد. بدین درستی مدل آزمایش می
گاهی، بسامد بایست بدون اعمال قیود تکیهه میشود کمودال انجام می

مود نخست صفر باشند. این ویژگی بدان معناست که سازه  6طبیعی برای 
. [7]درجه آزادی است  6کم دارای صلب بدون اتصال به پایه آداپتور دست

سازد. در ادامه، مدل را ضروری می 6رط، تکرار گام برآورده نشدن این ش
( و 8بارهای استاتیک و ضربه تحلیل شده )گام  ریتحت تأث آزموده شده

(. در این مرحله، 9پذیرد )گام در ادامه تحلیل مودال نیز روی آن انجام می
، انیدر پاخواهد گردید.  نامناسب بودن نتایج باعث الزام به تکرار گام دوم

 (.10یابد )گام فرایند با ارائه نتایج تحلیل خاتمه میاین 
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 بعدی ماهوارهسازی و تحلیل مدل سهفرایند طراحی، مدل- 7 شکل

های مأموریتی دی مناسب اصولاً برگرفته از نیازمندیپیکربن
نیاز صورت پذیرفته  های موردزیرسامانهاست. این کار پس از شناسایی 

گونه که گفته شد، پس از طراحی هندسی و انتخاب مواد به و همان
 اتیبه جزئسازی و تحلیل سامانه بسته انجامد. مدلطرح نهایی می

اندازه کافی تواند تغییر کند که البته بایست بهمورد استفاده از آن می
های استاتیکی و ضربه اصولاً لجامع باشد. تحلی حالنیدرعساده و 

بارهای وارد در فاز پرتاب  در مقابلمنظور آزمون استحکام سازه به
های موقت و دائم سازه شکل ها تغییرپذیرند. در این آزمونانجام می

های دائمی احتمالی به شکل شود تا تغییرمطالعه شده و تلاش می
ل مودال بررسی ، هدف تحلیدر مقابل. نشودتسلیم و شکست منجر 

سازگاری بسامدهای طبیعی سامانه با بسامدهای تحریک پرتابگر 
عنوان نقطه آغازی برای توان بهاست. همچنین از نتایج این تحلیل می

مودهای طبیعی  ساز سامانه نیز استفاده نمود. شکلتحلیل پاسخ هم
کننده هستند. تجربه ماهواره، در طراحی ساختاری آن بسیار تعیین

مکعبی اصولاً الزامات بارگذاری استاتیکی  شان داده که سازه ماهوارهن
 .[12]کنند تر از سازگاری بسامدی برآورده میو ضربه را بسیار ساده

بسامدهای طبیعی سازه ماهواره  یسازمناسبمنظور به
بهبود  مبتنی بررویکردهای مختلفی وجود دارد. رویکرد نخست 

استحکام سازه ماهواره از راه تغییر در ابعاد یا جنس اسکلت خارجی 
تر شدن اجزای سامانه اصولاً باعث افزایش است. بر این پایه، ضخیم

تر نیز اثری کارگیری مواد مستحکمبسامدهای طبیعی آن شده و به
 کنترل نشدهمشکل بزرگ در این روش، افزایش جرم  .[7]مشابه دارد 

و گاه محدودیت فضایی است. دومین رویکرد به تغییر نقاط و قیود 

، هر چه بیترت نیبد. شودمیایه )پرتابگر( مربوط اتصال ماهواره به پ
گستردگی نقاط اتصال بیشتر و این نقاط مقیدتر باشند، بسامدهای طبیعی 

اصولاً کارآیی این  های ابعادی. محدودیت[20]سازه بالاتر خواهد رفت 
دهند. مقیدتر شدن نقاط اتصال از سوی تأثیر قرار میرویکرد را تحت 

تواند باعث افزایش دامنه نوسان گردد. روش سوم تغییر در هندسه دیگر می
های آن با رعایت استانداردها و اصول سازه از راه جابجایی زیرسامانه

 ازجملههای متعددی تر در پژوهشنشینی است که پیشسازگاری و هم
بین، حفظ موقعیت کلی مرکز است. در این شده بدان اشاره  [18]پژوهش 

های دورانی حول سه محور جرم و نیز رعایت الزامات موجود درباره لختی
جرم دارای اهمیت است. برای نمونه، لازم است بیشنیه فاصله مرکز 

. [21] سامانه تا مرکز هندسی آن در محدوده مشخصی قرار داشته باشد
های موجود و نیز تأثیر شمار زیرسامانهخشی این رویکرد تحتاثرب

نشینی و سازگاری های فضایی مرتبط با استانداردها و اصول هممحدودیت
  اجزا است. چیدماندر 

افزاری در دو سطح انجام سازی اجزای سامانه در محیط نرممدل
با  Solidworksبعدی سامانه در سازی سهکه مدلپذیرد. درحالیمی

توان اصولاً توزیع جرم در حجم پیوسته همراه است، این روش را می
 به کاربرای اسکلت اصلی فضاپیما و دیگر اجزای حامل بار در آن 

توان اجزای کاستن از پیچیدگی مدل، می لیبه دل، در مقابلگرفت. 
 سازیای مدلهای نقطهصورت جرمها را بهنظیر زیرسامانه حامل ریغ

و برای  ANSYSمعمول در محیط  به شکلنمود که البته این کار 
بر بررسی ، افزونبیترت نیبداست.  قابل انجامتحلیل مودال 

 چیدمانهای لختی و تعیین موقعیت مرکز جرم، امکان بررسی ویژگی
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دیگر مسئله مهم اجزا روی عملکرد مودال سامانه وجود خواهد داشت. 
یف درست قیود اتصال است. روش بعدی، تعرسازی سهدر مدل

سازی بین دو سطح مجاور است که پیشنهادی در این پژوهش جفت
 کاربهشکل ویژه برای محل اتصال ماهواره به پرتابگر یا آداپتور به 
شود که دو سطح در جریان تحلیل مثل بین، فرض میرود. در این می

در مورد کنند. این فرض شده به یکدیگر عمل میدو قطعه جوش
های کننده صفحات جداکننده به اسکلت اصلی و دیوارههای متصلپیچ

ویژه باید بر این، در تحلیل مودال بهکامپوزیتی نیز صادق است. افزون
داشت که هیچ نیرویی به سامانه اعمال نشده و لازم است که  در نظر

. دشوگاه ثابت فرض تکیه عنوانبهشرایط مرزی در محل آداپتور باید 
گردد، اهمیت واپسین موضوعی که در این بخش بدان اشاره می

بعدی است که تأثیر انتخاب مش مناسب برای تحلیل مدل سه
سازی دارد. گرایی و سرعت شبیهمستقیمی روی دقت، نرخ هم

 5سازمانزنی در این مسئله مثلثی بیترین الگو برای مشمناسب
 (.8شود )شکل پیشنهاد می
ن استفاده از یک مش پیچیدگی مدل سازه امکا لیبه دل

برای تمامی اجزای آن وجود ندارد. هرچند که در  6یافتهسازمان
برای صفحات تخت از مش  [20-21] ازجملهها پژوهشبسیاری از 

مربعی و برای سایر اجزا از مش مثلثی استفاده شده است، در این مقاله 
شود اجزای سازه استفاده می سازمان برای تمامیتنها از مش مثلثی بی

که با توجه به مفهومی بودن طرح مناسب است. درشتی مش با بررسی 
منظور نمایش است. بهشده حد استقلال نتایج از ابعاد، انتخاب 

سازمان، سازه ماهواره با هر دو الگو مش کارآمدی مش مثلثی بی
 6ای (. نتایج بسامدهای طبیعی بر8است )شکل شده خورده و تحلیل 

 آمده است.  (3)مود نخست در هر دو الگو در جدول 

 
 الف(

 
 ب(

سازی سازه ماهواره در محیط مش برای مدلدو نوع استفاده از  -8ل شک

ANSYS . )سازمانمش مثلثی بیالف  
 مش ترکیبی )مربعی در صفحات و مثلثی در سایر اجزا(ب( 

                                                                   
5 .Unstructured Triangular Mesh 

ور با استفاده از دو آداپت مود اول سازه مقید به 6بسامدهای طبیعی  -3 جدول

 الگوی مش

 شماره مود مش مثلثی مش ترکیبی درصد خطا

%4/1 136 138 1 

%7/2 143 147 2 

%0/2 304 298 3 

%0/3 312 303 4 

%8/2 454 467 5 

%4/2 555 542 6 

 نتایج

سازی گونه که گفته شد، سه رویکرد اصلی برای مناسبهمان
که در این پژوهش بسامدهای طبیعی سازه ماهواره وجود دارد. درحالی

استه شده، کافزوده شدن پایه آداپتور از گستردگی نقاط اتصال  لیبه دل
توان تغییرات چندانی در قیود اتصال به ( و از سوی دیگر نمی9)شکل 

صولاً نمود، افزایش بسامدهای طبیعی از این راه ا پرتابگر ایجاد
های پذیر نیست. از سوی دیگر، تغییر جنس سازه ماهواره با پیامدامکان

ی انواع فراوانی روبروست. مواد مجاز برای استفاده در کاربری فضای
نیکی، محدودی داشته و از منظر خصوصیات گوناگون نظیر مقاومت مکا

 متفاوتپذیری ختی، قیمت و دسترسقابلیت ساخت، خصوصیات ل
ه تغییر مصالح رسیدن به یک گزینه پذیرفتنی تنها از را یبه عبارت. هستند

 پذیر نبوده و نیاز به انجام یک طراحی جدید است. ازمورداستفاده امکان
ها امکان چندانی برای جبران فاصله زیرسامانه چیدماندر تغییر  که ییجا

جزای بسامدهای طبیعی تا حد مجاز وجود ندارد، افزودن برخی از ا
های وشرکمکی به اسکلت ماهواره و تغییر هندسه بعضی از اجزا تنها 

 آیند. می ه شماربسازی بسامد در این پژوهش مناسب

 
دهنده انبگر )خط افقی نشگستردگی نقاط اتصال ماهواره به پرتا -9شکل 

گستردگی  دهندهنشانگستردگی نقاط اتصال در سازه اصلاح شده و خط مورب 
 اتصال در سازه اولیه است(

6 . Structured 
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کلی از  چیدماننیاز، یک  های مورددانستن فهرست زیرسامانهپس از 
نشینی تهیه شده با رعایت استانداردها و اصول سازگاری و هم هاآن

به که لازم است تانک سوخت شود. درحالیکه شامل سه طبقه می
حفظ موقعیت مرکز جرم در طبقه میانی قرار بگیرد، دوربین و  لیدل

حسگرهای مرتبط در دیواره متوجه به زمین واقع در بالاترین طبقه 
ترین طبقه و در مجاورت ت و بوردها در پایینتعبیه شده و دیگر تجهیزا

که این (. درحالی3)شکل  است محل اتصال به آداپتور جایابی شده
آمیز تلقی گردید )برای ای موفقیتهای سازهطرح پس از انجام تحلیل

(، تغییر در الزامات نصب روی پرتابگر باعث بروز چهارپایهنصب روی 
بین، عمدتاً شامل کاهش  در این مشکلاتی در آن شد. مشکلات عمده

شد گیر بسامدهای طبیعی پس از افزوده شدن پایه آداپتور میچشم
که از افزایش فاصله مرکز جرم ماهواره تا محل اتصال به  (2)شکل 

تا حد امکان لازم بود تا تغییراتی  منظور نیبد. گیردآداپتور نشئت می
 .محدود در سازه ماهواره صورت پذیرد

آداپتور با  پایهیک، طراحی 1با حفظ جایابی داخلی پیکربندی 
های مختلف امکان رسیدن به حدود مطلوب بسامد طبیعی را چیدمان

. پیکربندی 4ساخت )جدول در مودهای نخست و دوم فراهم نمی
های تیتانیومی )نظیر صفحه ترموقت(. حتی با استفاده از مواد مستحکم

افزوده  لیبه دلنیامد؛ چراکه  دستبهن هدف نیز ای با ضخامت مشابه(
محدودیت  لیبه دلشدن پایه آداپتور مرکز جرم ارتفاع بیشتری یافته و 

خورد )کاهش بسامد و دامنه ارتعاش ابعاد آن، سازه شدیدتر تاب می
(. تنها راه ممکن برای رفع این مشکل افزایش 2و  1 در مودهای

منظور مهار مودی بهضخامت اسکلت و یا افزودن یک تیرک ع
مودهای ارتعاشی نامطلوب، تشخیص داده شد. این تیرک از جنس 

و  مترسانتی 5/2یک میله توخالی با قطر خارجی  صورتتیتانیوم و به
. وجود این تیرک اگرچه سودمند شدانتخاب  مترسانتی 25/0امت ضخ

 گردد.های ماهواره میزیرسامانه چیدماناست؛ ولی باعث تغییر در 
ای استوانه باًیتقردر این میان وجود یک تانک سوخت ترین مسئله مهم

است که در این صورت لازم  2/11متر و ارتفاع سانتی 5/18به قطر 
که حجم کل . این کار درحالیشودتر تقسیم است به دو تانک کوچک

و به افزایش جرم  دهدمکعب کاهش می مترسانتی 595سوخت را 
 هرچند (.5انجامد )شکل کیلوگرم می 37/0مقدار سامانه پیشران به 

که افزایش وزن و کاهش میزان پیشران مطلوب نبوده و به کاهش 
تلاش برای اعمال  لیبه دلانجامد، ولی عمر عملیاتی سامانه می

 شود. ای پذیرفته میکمترین تغییرات سازه
کلی  چیدمان، شددر روش کار بدان اشاره  آنچهبه  با توجه

گونه است؛ سازه اصلی شامل به این 2ی فضاپیما در پیکربندی اجزا
کیلوگرم وزن  5/6 مجموعاًها ها و صفحات جداکننده و دیوارهتیرک

دارد. این در حالی است که با افزوده شدن تیرک میانی و پایه آداپتور 
 یجرم خصوصیاتشود. کیلوگرم به وزن سازه افزوده می 2 باًیتقر

آمده  (4)در جدول  2و  1هواره در دو پیکربندی های مازیرسامانه
تر است. شایان ذکر است که تقسیم تانک سوخت به دو تانک کوچک

 (10)شکل های دورانی سامانه شده است. باعث افزایش جرم و لختی
جرم نمایش سازی اجزای داخلی دو پیکربندی را با استفاده نقطهمدل
. ونه نمایش داده شده است(وار zالف در راستای -10)شکل  دهدمی

ابعاد خارجی ماهواره در دو پیکربندی استفاده از اسکلت مشابه،  لیبه دل
 است. تغییری نکرده

ورده شده است. آ 1نتایج تحلیل مودال پیکربندی  (5)جدول در 
آید، بسامدها در محدوده مناسبی قرار برمی (11)گونه که از شکل آن

. شودنمیدارند و خطر تشدید توسط بسامدهای پایه پرتابگر احساس 
به نمایش  (12)مودهای شش بسامد طبیعی نخست در شکل  شکل

ه لازم به اشاره است که ماهوار. (3اند )محورها مطابق شکل آمدهدر 
 شده است.وارونه مدل  zدر این شکل در راستای محور 
توجه بسامد طبیعی در مود نخست با با توجه به فاصله قابل

سازی بسامدهای تحریک پرتابگر، نیازی به اعمال تغییرات برای مناسب
بسامدهای طبیعی ماهواره نیست. با این وجود و در صورت لزوم، تقویت 
صفحه جداکننده طبقات اول دوم از راه افزودن ضخامت یا کاستن از مقدار 

ها احتمالاً باعث بهبود بسامدهای طبیعی مودهای دوم و سوم شده فرهح
های کامپوزیتی و صفحات جداکننده و با افزودن به شمار اتصالات دیواره

 . کردتوان بسامد طبیعی مود دوم را کنترل می

 2و  1های پیکربندیلختی خصوصیات  -4 جدول

 2پیکربندی  1پیکربندی  مشخصات

 8/6 5/6 )کیلوگرم( جرم سازه

 30/0 21/0 )کیلوگرم.مترمربع( xxIلختی دورانی 

 14/0 11/0 )کیلوگرم.مترمربع( yyIلختی دورانی 

 3/0 21/0 )کیلوگرم.مترمربع( zzIلختی دورانی 

 

  
 ب( الف(

 ها؛سازی ماهواره با اعمال نقطه جرم برای زیرسامانهمدل -10 شکل

 2 پیکربندی ب(، 1الف( پیکربندی  
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 1بسامدهای طبیعی ماهواره با پیکربندی  -5 جدول

شماره مود 

 بسامدی
 مودشکل

طبیعی  بسامد

 )هرتز(

 191 خیز صفحه جداکننده طبقه دوم 1

 203 های دیوارهتغییر شکل پنل 2

 209 خیز صفحه جداکننده طبقه اول 3

 230 خیز صفحه عدسی دوربین 4

 y 343تاب خوردن بدنه حول محور  5

 403 بدشکلی صفحه جداکننده طبقه دوم 6
 

 

 
چین ؛ خط1نمودار وارون بسامد برای مودهای ماهواره با پیکربندی  -11 شکل

 بر استماهواره تحریکدهنده آستانه وارون بسامدهای نشان

 
 های دیواره( تغییر شکل پنل2 ( خیز صفحه جداکننده طبقه دوم1

 
 ( خیز صفحه عدسی دوربین4 طبقه اول ( خیز صفحه جداکننده3

 
 ( بدشکلی صفحه جداکننده طبقه دومy 6( تاب خوردن بدنه حول محور 5

 1 مودهای طبیعی ماهواره با پیکربندیشکل -12 شکل

، هدف از پژوهش پیش رو شدبدان اشاره  در آغازگونه که همان
پذیری پرتاب آن سازی پیکره یک ماهواره مکعبی برای امکانآماده

ترین مشکل توسط یک پرتابگر کوچک نظیر وگا سی است. بزرگ
بین، تفاوت در نحوه اتصال ماهواره به پرتابگر است. الزام به در این 

سازه به  عنوان بخشی ازتا پایه آداپتور به شدنصب به آداپتور باعث 
. افزودن این بخش اگرچه در نگاه نخست تنها از شودآن معرفی 

توجه است، ولی باعث بروز تغییرات منظر خصوصیات لختی قابل
. برای نمونه، با افزودن پایه شودمیجدی در رفتار مودال سامانه 
متر افزایش یافته که معادل میلی 40آداپتور به سازه اولیه، طول آن 

کیلوگرم در متر مربع، به ارتفاع مرکز جرم است.  03/0افزوده شدن 
متری میلی 280فاصله بیشینه  1در پیکربندی  چهارپایهکه درحالی

متر میلی 200ه از هم داشتند، این فاصله در پیکربندی جدید ب
 (. 9 رسد )شکلمی

نتایج تحلیل مودال پیکربندی کنونی که پیکربندی موقت 
آمده است. در این حالت، دو بسامد  (6) شود در جدولنامیده می

( و با بسامدهای 13طبیعی اولیه وضعیت مناسبی نداشته )شکل 
از توان ناشی کنند. این وضع را میتحریک پرتابگر تداخل پیدا می

فاصله گرفتن مرکز جرم از محل نصب و نیز محدود شدن محدوده 
گاهی ماهواره دانست. مودهای سوم، چهارم و پنجم خیز تکیه

صفحات جداکننده طبقات اول، دوم و عدسی دوربین را نشان 
دهند که البته تداخلی با محدوده بسامدهای تحریک پرتابگر می

زایش ضخامت این صفحات ندارند. با این وجود، درصورت نیاز با اف
توان بسامدها را به محدوده ایمن منتقل کرد. مود ششم که در می

ها و صفحات دهد مربوط به بدشکلی پنلبسامد بسیار بالایی رخ می
است که البته نگرانی  zجداکننده ناشی از پیچش سامانه حول محور 

است.  بابت آن وجود ندارد؛ زیرا مواجهه ماهواره با آن بسیار بعید
مودهای شش بسامد طبیعی نخست برای این پیکربندی در شکل

 (.5آمده است )محورها مطابق شکل  (14)شکل 

 بسامدهای طبیعی سازه ماهواره در پیکربندی موقت -6 جدول

شماره مود 

 بسامدی
 مود شکل

بسامد طبیعی 

 )هرتز(

 x 123تاب خوردن بدنه حول محور  1

 y 133تاب خوردن بدنه حول محور  2

 211 بدشکلی صفحات جداکننده طبقه دوم و عدسی 3

 231 خیز صفحات جداکننده طبقه دوم و عدسی 4

 248 خیز صفحه جداکننده طبقه اول 5

 z 437پیچش بدنه حول محور  6
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نمودار وارون بسامد برای مودهای ماهواره با پیکربندی موقت؛  -13شکل 

 بر استدهنده آستانه وارون بسامدهای تحریک ماهوارهچین نشانخط

 
 y محور حول بدنه خوردن ( تابx 2 محور حول بدنه خوردن ( تاب1

 
 طبقه جداکننده صفحات ( بدشکلی3

 عدسی و دوم
 و دوم طبقه جداکننده صفحات ( خیز4

 عدسی

 
 z( پیچش بدنه حول محور 6 اول طبقه جداکننده صفحه ( خیز5

 قتمو مودهای طبیعی ماهواره با پیکربندیشکل -14 شکل

نگرانی اصلی در پیکربندی موقت وجود دو بسامد طبیعی در 
. این دو هرتز( 125)یعنی کمتر از  محدوده تحریک پرتابگر است

گونه که گفته شد، باعث تاب خوردن سازه حول دو محور بسامد همان
ها شوند. چون امکان جابجایی گسترده زیرسامانهطولی و عرضی می

ای کمتر از محل نصب وجود منظور انتقال مرکز جرم در فاصلهبه

کنترل دو مود  نسبت بهبایست با ایجاد تغییراتی ندارد، در نتیجه می
این کار روی  تأثیرقدام نمود. در صورت امکان جابجایی نیز نخست ا

 خصوصیات لختی سامانه نامطلوب خواهد بود.
راه بالا بردن ضخامت اجزا تأثیر ای از افزایش استحکام سازه

ناچیزی در کنترل بسامدهای طبیعی دو مود اول دارد؛ این تأثیر با 
باعث تشدید رویه وارون گرفته و  مشخصی افزایش ضخامت از حد

، افزایش جرم باعث کاهش بسامد نوسان قتیدر حقشود. مشکل می
توان . چون نمیشودمیو بالا رفتن دامنه آن در مودهای اول و دوم 

نقاط اتصال ماهواره به پرتابگر را تغییر داد، استفاده از این راهکار نیز 
 اجزای داخل ماهواره در بهترین حالت چیدمانپذیر نیست. امکان

مانده شود. تنها راه باقیهرتزی بسامد می 10باعث کاهش حدود 
کارگیری ترفندهای نامعمول برای تقویت سازه است. در این به

منظور استفاده پژوهش از یک تیرک عمودی از جنس تیتانیوم بدین 
بر آمده است. این تیرک افزون (15)شده که مشخصات آن در شکل 

 در صورت ایجاد اتصال مناسب، تواندیکنترل مودهای اول و دوم، م
 (15)از خیز برداشتن صفحات جداکننده نیز جلوگیری نماید. شکل 

)سامانه در راستای  دهدرا نمایش می 2داخلی پیکربندی  چیدمان
بسامدهای طبیعی  (7). جدول (وارونه نمایش داده شده است zمحور 

 (16)مودهای متناظر در شکل  این پیکربندی را ارائه کرده است. شکل
( 2، موقت و 1آمده است. درنهایت، بسامدهای طبیعی سه پیکربندی )

 .اندمقایسه شده (17)در شکل 
آید، افزودن تیرک باعث برمی 2پیکربندی تحلیل مودال از نتایج 

ای گونهبهبود بسامد طبیعی متناظر با مودهای نخست و دوم شده، به
محدوده تداخل با بسامدهای تحریک پرتابگر ایجاد که فاصله مناسبی از 

که نشانگر مؤثر بودن راهکار انتخابی است. این در حالی است شده است 
مگاپاسکال  64/10که سازه تحت تأثیر بارهای استاتیک، بیشینه تنش 

است.  6061کند که بسیار کمتر از حد تسلیم آلیاژ آلومینیوم را تحمل می
متر است که با میلی 0168/0ای در این حالت سازه شکل رییتغبیشینه 

 .کردتوان آن را ایمن تلقی تقریب خوبی می

 

 2ها در پیکربندی سامانهداخلی زیر چیدمان -15 شکل



 
 

 محمد و مهسا مهدویجعفری، افشین ولیمحمد حاجی
  

54 / 
 ناوری فضاییعلوم و فپژوهشی  -علمی ةفصلنام
 (59) پیاپی  1402زمستان  / 4 ةشمار / 16دورة 

 2در پیکربندی  ماهوارهبسامدهای طبیعی سازه  -7 جدول

شماره مود 
 بسامدی

 مودشکل
بسامد طبیعی 

 )هرتز(

 x 138تاب خوردن بدنه حول محور  1

 y 147تاب خوردن بدنه حول محور  2

 z 298پیچش بدنه حول محور  3

 303 خیز صفحات جداکننده طبقه اول، دوم و عدسی 4

 y 467خمش بدنه حول محور  5

 z 542خمش بدنه حول محور  6

 

 
 y محور حول بدنه خوردن ( تابx 2 محور حول بدنه خوردن ( تاب1

 
، اول طبقه جداکننده صفحات ( خیزz 4 محور حول بدنه ( پیچش3

 عدسی و دوم

 
 zخمش بدنه حول محور ( y 6 محور حول بدنه ( خمش5

 2طبیعی ماهواره با پیکربندی  مودهای شکل -16شکل 

 
، پیکربندی موقت و پیکربندی 1 مقایسه بین بسامدهای طبیعی پیکربندی -17شکل 

 بر استدهنده آستانه وارون بسامدهای تحریک ماهوارهچین نشانخط ،2

 گیریبندی و نتیجهجمع

در این پژوهش، پاسخ سازه اولیه یک ماهواره مکعبی با حضور 
تحریک پرتابگر بررسی شده  تأثیرهای اصلی آن تحت زیرسامانه

واحدی بوده و ابعاد آن  12است. سامانه یادشده یک ماهواره مکعبی 
به  با توجه( لحاظ گردیده است. 1)پیکربندی  مترسانتی 30×20×20

کنندگی تأثیرات مودال بر طراحی ماهواره، لازم است بسامدهای تعیین
کننده قرار داشته باشند. طبیعی اصلی سازه دور از بسامدهای تحریک

تر به پدیده حساسعبارتی دیگر ماهواره در جریان پرتاب به مراتب  به
 منظور نیبد. [22]ای استاتیک و ضربهتشدید است تا بارهای شبه

انجام شده و سپس  Solidworksدر محیط  در آغازسازی اولیه مدل
اعمال  ANSYSای در محیط صورت جرم نقطهها بهرسامانهزی

گردیدند. نتایج شش مود اولیه برای سه پیکربندی محاسبه گردیده و 
  ارائه شده است. هاآنمودهای  شکل

گونه که گفته شد، در این مقاله سه پیکربندی بررسی همان
 چهارپایهبرای نصب توسط  قتیدر حقکه  1گردیده است. پیکربندی 

های موجود نیازمندی بر اساستر روی پرتابگر طراحی گردیده، پیش
ای به تانک سوخت استوانهطراحی شده و وجه ممیزه آن وجود یک 

ب در طبقه میانی آن است. پیکربندی مکع مترسانتی 2722حجم 
آداپتور به ارتفاع  پایهیکبا افزودن شدن  1موقت، همان پیکربندی 

های سازی نیازمندیبته قادر به برآوردهمتر است که المیلی 40
بسامدی در فاز پرتاب نبوده و در دو بسامد اول و دوم امکان بروز 

سازی تاب خوردن وجود دارد. برای مناسب به شکلتشدید در آن 
بسامدهای طبیعی پیکربندی موقت، یک تیرک در میانه بدنه ماهواره 

اجزای درونی سامانه  دمانچیعبور داده شده که باعث بروز تغییراتی در 
ترین این تغییرات تبدیل تانک سوخت از یک استوانه شده است. بزرگ

 1063مکعب به دو استوانه هر یک به حجم  مترسانتی 2722به حجم 
خصوصیات لختی ماهواره را برای  (4)مکعب است. جدول  مترسانتی

 سه پیکربندی ارائه کرده است.

ثیر بارهای استاتیک، بیشینه تنش تأ، سازه تحت 1در پیکربندی 
آلیاژ کند که بسیار کمتر از حد تسلیم مگاپاسکال را تحمل می 64/10

حالت ای در این سازه شکل رییتغاست. بیشینه  6061 آلومینیوم
توان آن را ایمن تلقی متر است که با تقریب خوبی میمیلی 0168/0

ت معناداری پیدا نمود این اعداد برای پیکربندی موقت و دوم تفاو
کنند. در بخش مودال، بسامدهای طبیعی سامانه که در پیکربندی نمی

جایگاه مناسبی دارند، با افزودن پایه آداپتور در پیکربندی موقت  1
دچار مشکل شده که با افزودن تیرک مرکزی و اصلاحات هندسی 

 رسد. به حد مجاز می 2دیگر در پیکربندی 

سازی بسامدهای طبیعی سبدر این پژوهش سه روش منا
سازی شامل اعمال تغییرات هندسی، گسترده بیبه ترتکه  شدمعرفی 
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اجزای داخلی  چیدمانو تغییر  نقاط اتصال به پرتابگر و بهبود قیود
شود. نشینی و سازگاری میفضاپیما با رعایت استانداردها و اصول هم

هرچند تأثیرگذاری اعمال تغییرات هندسی بر بسامدهای طبیعی 
سامانه بیشترین حد ممکن است، ولی نتیجه مستقیم آن افزایش وزن 
و دیگر خصوصیات لختی سامانه است. گسترش نقاط اتصال به 

اب خوردن ماهواره را گرفته و بسیار وابسته به پرتابگر جلوی ت
اجزای داخلی ماهواره  چیدمانخصوصیات اتصال ماهواره است. تغییر 

اصولاً کمترین تأثیر را داشته و از دیگرسو عوارض جانبی کمتری نیز 
  .شودمیبرای آن تصور 

خصوصیات بسامدی مناسبی از خود  1هرچند که پیکربندی 
پیکربندی موقت این خصوصیات به شکل دهد، برای نشان می

گیری افت کرده و امکان بروز تشدید در فرایند پرتاب را مطرح چشم
، پیکربندی نهایی بسامدهای مودهای ارتعاشی انیدر پاسازد. می

دهد که البته در ازای افزودن سامانه را در محدوده مناسبی قرار می
غییر هندسه صفحات استفاده از تیرک مرکزی و ت لیبه دلگرم  370

وارون بسامدهای طبیعی سامانه را نمودار  (17)شکل جداکننده است. 
 دهد.گانه نشان میمودهای شش یازابه

 مفهومی در این پژوهش بدان اشاره گردید، تغییر یک طرح آنچه
های اتصال به پرتابگر در موفق موجود برای برآورده کردن نیازمندی

به  لزوماًروشن است که اقدامات انجام شده گردد. فاز پرتاب تلقی می
منظور رسیدن به این نقطه لازم . بهشودنمییک طرح بهینه منجر 

است که فرایند طراحی از نو انجام شده و طرح جدید با لحاظ کردن 
برخی از  بیترت نیبد. شودای و عملکردی ارائه الزامات مختلف سازه

 :شودمیهای آینده مطرح پیشنهادها برای پژوهش

گرفتن الزامات  در نظرسازی یک الگوی طراحی مقید با پیاده -
و سازگاری بسامدی  شکل رییتغای شامل حدود مجاز سازه

 ماهواره با مشخصات دینامیکی پرتابگر.

فلز و سرامیک برای  هیبر پااستفاده از مواد کامپوزیتی جدید  -
کاهش وزن و  منظورحساس ماهواره بهرگیری در نقاط کابه

 شده.حجم اشغال

ها )دامنه نوسان( در فاز پرتاب و در شکل کنترل میزان تغییر -
 صورت نزدیکی به بسامدهای طبیعی.
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