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Decision-Making System Design for Satellite Temperature 
Management in the Presence of Fluid Momentum Controller 
Actuators Fault
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control subsystem for TUSAT telecommunication satellite [15] Application study of a 
correction method for a spacecraft thermal model with a Monte-Carlo hybrid algorithm 
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The aim of this paper is designing a decision-making system (DMS) for temperature management 
of the satellite plates in the presence of actuators faults. The thermal stresses caused by solar 
radiation pressure perturbations is considered as a threat to the mission of satellites. In 
this paper, a new mechanism is used, which includes 4 fluidic momentum controller (FMC) 
actuators for sustaining the situation and performing various satellite missions in a pyramid. 
In this case, it is assumed that the satellite’s plates are exposed to solar perturbations, and as 
a result, various faults have occurred for satellite actuators. To detect and isolate the defect of 
each actuator, recordable data from satellite and actuators are stored and feature extraction 
of these data is executed by linear differentiation analysis methods and analysis of the main 
components. To evaluate these methods, the confidence matrix is used, and the K-nearest 
neighborhood method is selected as the optimal method. To solve the temperature problem 
of the plates, the DMS is designed, so that if one of the plates reaches critical temperature, 
after examining the occurrence of a fault and adopting the appropriate strategy, the plate’s 
rotation of the target plate is in the shadow. As a result, the temperature of the plate with the 
maximum temperature will reduce. The simulation results show that despite the perturbations 
and actuators’ faults, the designed DMS can manage the temperature of the plates somehow 
that does not enter the critical point.
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  چکيده
 ییدما تیریمد یبرا یریگ میتصم ستمیس کی یمقاله، طراح نیهدف از ا

از  یناش یحرارت یها عملگرها است. مساله تنش بیصفحات ماهواره در حضور ع
ها محسوب ¬ماهواره تیمامور یبرا یدیعنوان تهد به یدیتشعشعات خورش

 یالیکه شامل چهار عملگر مومنتوم س ینینو زمیمقاله از مکان نی. در اشود یم
در  یصورت هرم مختلف ماهواره به یها تیو انجام مامور تیوضع یداریپا یبرا

شده که صفحات  حالت فرض نیشده است. در ا اند، استفاده  کنار هم قرارگرفته
 یعملگرها یو برا  قرار گرفته یدیماهواره در معرض فشار تشعشعات خورش

هر  بیع یو جداساز صیختش یآمده است. برا  شیپ یمختلف یها بیماهواره ع
از  یژگیشده و استخراج و  از ماهواره و عملگرها گرفته قابل ثبت یها عملگر، داده

 یاصل یها مولفه لیو تحل یافتراق خط لیتحل یها ها به کمک روش داده نیا
انجام شده و  نانیاطم سیها توسط ماتر روش نیا یابیشده است. ارز  انجام

حل  یشده است. برا  دهیبرگز نهیروش به وانعن به کینزد یگیهمسا kروش 
از  یکیشده که اگر   یطراح یطور یریگ میتصم ستمیصفحات، س یمشکل دما

 یو اتخاذ استراتژ بیوقوع ع یبعد از بررس ،برسد یبحران یصفحات به دما
 بیترت  نیا . به ردیقرار گ هیمناسب با چرخش ماهواره صفحه مورد نظر در سا

حاصل از  جی. نتادینما یدما شروع به کاهش م نیشتریصفحه با ب یدما
با وجود  تواند یم شده یطراح یریگ میتصم ستمیکه س دهد ینشان م یساز هیشب

 یصفحات را به نحو یدر عملگرها، دما بیو ع یدیوقوع فشار تشعشعات خورش
  وارد نشوند. یکه به نقطه بحران دینما تیریمد

 ستمیرسیز ب،یدر ع ینینامع ،یالیعملگر مومنتوم س ،یریگ میتصم ستمیس ها: کلیدواژه
  یدیفشار تشعشعات خورش ،ییدما تیریمد
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هر سیستم فضایی در مراحل مختلف ماموریت خود با شرایط 
ماهواره در شرایط مداری  کهیی آنجا از حرارتی متغیری ارتباط دارد.

دارد، لذا  قرار دیخورشی مختلف نسبت به زمین و ها تیوضعدر 
تغییر کرده و گرادیان دمایی  شدت بهدمای بعضی از قطعات آن 

آنها شود. اگر دمای داخلی  ازکارافتادنممکن است منجر به 
قطعات  ) برسد،مجاز حد از شیبها به میزان بحرانی (دمای  ماهواره
. همچنین یکی از مواردی دهند یمره کارآیی خود را از دست ماهوا

ها و  عنوان تهدیدی برای ماموریت ماهواره تواند به که می
طور  دادن عیب در ماهواره و به رخ مساله شود،  فضاپیماها مطرح 

ویژه عملگرهای آن است. اگر عملگرهای ماهواره معیوب باشند، 
دهند. حتی در  را از دست میهای ماهواره کارآیی خود  سایر بخش

ممکن است ماهواره پایداری خود را از دست داده و  زینشرایطی 
برای آن مشکلات جدی رخ دهد. در نتیجه استفاده از بخشی برای 

یابد.  تشخیص و شناسایی عیب در طراحی ماهواره اهمیت می
ها استفاده از زیرسیستم کنترل دما  منظور حل این دغدغه بنابراین به

  . استماهواره  در حضور عیب امری ضروری در طراحی

توان از عملگرهای  در زیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت می
که اصطلاحاً  تولیدکننده ممان براساس چرخش دیسک استفاده کرد 

ی ها چرخی از ا نمونهعنوان  شوند. به العملی نامیده می چرخ عکس
نام عملگرهای مومنتوم سیالی  توان عملگرهایی به ی میالعمل عکس (FMC)  را نام برد که در آنها برای تولید ممان از چرخاندن یک

ی چرخاندن یک جسم صلب جا بهی ا رهیداسیال درون یک حلقه 
پذیر  کنند. یکی از مزایای این عملگرها، کاربرد انعطاف استفاده می

توان  این است که می الذکر فوقآنها است. در واقع مزیت عملگر 
بدون افزایش قابل ملاحظه در وزن سیستم کنترلی، شعاع حلقه 

صورتی تغییر داد که برای ماموریت مورد  سیال عملگر ماهواره را به
، از عملگر مومنتوم ۱۹۹۰در سال  چییرو  لورینظر مناسب باشد. 

سیالی در سیستم کنترل وضعیت ماهواره استفاده نمودند. 
های حامل سیال را نیز  ی مختلف حلقهها یبند بیترکین آنها همچن
ی قرار دادند و مزایا و معایب هر ترکیب را مشخص بررس مورد
مومنتوم سیالی  کننده کنترلنیز عملگر  سلیمانیو  طیبی. [1]کردند

میزان عملکرد با یکدیگر  نظر ازو عملگر ژایروی کنترل ممان را 
  .[2]مقایسه نمودند
دلیل پیچیدگی و تنوع ماموریت، نیازمند مانورپذیری  یک ماهواره به

چرخشی سریع و داشتن یک حالت رفتاری دقیق و پایدار برای 
. برای پاسخگویی به این درخواست، استکنترل وضعیت 

با توجه  (SGCMG)گیمبال  عملگرهای جایروی ممان کنترل تک
رگ، ساختار هایی چون تولید گشتاورهای بز به داشتن مزیت

طور  فیزیکی ساده، طول عمر طولانی و قابلیت اطمینان بالا به
عنوان عملگر در سیستم کنترل وضعیت ماهواره استفاده  گسترده به

  .[4 ,3]شوند می
ی هندسی نگیتکها ممکن است با مشکل SGCMGبا این حال 

مواجه شوند که برای طراحی قانون فرمان موثر، عیب محسوب 
توانند یک  ها تنها میSGCMGاقع به این دلیل که شود. در و می

هایی شامل  آزادی تولید کنند، در آرایه درجه  گشتاور کنترلی با یک
شوند تا در طول سه جهت  استفاده می SGCMGبیشتر از سه 

عنوان یک  به SGCMG مستقل گشتاور تولید کنند. اگر آرایه 
گیمبال  ایی از زاویه ه ، به ناچار ترکیبگرفته شودعملگر در نظر  تک

ها گشتاورهای حاصل را تنها در SGCMGوجود خواهد داشت که 
در یک جهت مشخص تولید کنند. در این حالت  ایصفحه یک  SGCMG [5]ی هندسی هستندنگیتکها در یک ساختار .  

ها این است که ممکن است در SGCMGیکی دیگر از مشکلات 
ای که دارند دچار  پیچیدهدلیل مکانیزم داخلی  طول فعالیت به

های ناشناخته شوند. این دو مانع بزرگ ممکن است منجر به  عیب
کنترلی و حتی ناپایداری سیستم کنترلی شود.  کارآییکاهش 

عنوان  به SGCMGهای سریع و کوچکی که از  بنابراین برای ماهواره
صورتی  کنند، ضروری است که سیستم کنترلی به عملگر استفاده می

عملگر را تحمل کند و  های پنهان ی شود که بتواند عیبطراح
همچنین مشکل تکینگی را برطرف نماید تا بتواند کارآیی و پایداری 
مطلوب را در تمام طول ماموریت حفظ کند. بیشتر کارهایی که در 

یافته تمرکز  های کاهشSGCMGاین زمینه انجام شده است، روی 
است با استفاده از ساختار دارد. به این صورت که فرض بر این 

طور کامل  تشخیص و شناسایی خطا یک یا بیشتر از جایروها به
  .[8-6]اصلی خارج شوند SGCMGخراب شناخته شوند و از سیستم 

پذیر به این  از روش کنترلی تحمل خطای انعطاف [6]در پژوهشی
ها و گشتاورهای CMGاست که در طول کار  شده استفادهصورت 

طور خودکار مجدداً  ، گشتاور کنترلی مورد نیاز به(MTQ)مغناطیسی 
شود تا به این ترتیب تغییرات دینامیکی عملگر که  توزیع می
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  اند، اصلاح کند.  معرفی شده CMGعنوان خطاهای  به
از بین چهار عملگر،  CMGفقط در مورد یک خطای  [9]در پژوهشی

در آن  CMGو فرض شده خطای   بررسی شده CMGساختار هرمی 
کنترل برای بالابردن  شده است. تنها پارامترهای بهره  شناخته

یک ساختار  [10]شوند. در پژوهش دیگری کارآیی کنترلی تنظیم می
در اند.  کنار هم در نظر گرفته شده CMGتایی با دو خطا  هرمی پنج

 یساختار هرم کیبه عنوان  ماندهیباق یرویراستا چهار جا نیهم
آن نوشته شده  یبرا یدیو قانون فرمان جد هشد یناقص بازساز

کار  یفضا کیدر  قیدق یگشتاور کنترل یخروج کیاست که داشتن 
. اما در پژوهش، به روش دینما یم نیرا تضم ینگیمحدود بدون تک

  است. شدهمورد استفاده اشاره ن یکنترل
خطا برای پایداری رفتار یک  ریپذ تحملروش کنترل  [11]در پژوهشی

ها MTQها و SGCMGفضاپیمای کوچک ارایه شده است که از 
حالت  گرتویر براساس شده ارایهکند. روش  استفاده می

تواند علاوه بر حالت  است که می (LESO)خطی  شده  داده بسط
سیستم، اغتشاش کلی سیستم شامل نامعینی دینامیکی، 

ها را تخمین SGCMG ناشناخته های  های خارجی و عیب اغتشاش
بزند. در این روش نیازی به فرآیند تشخیص و شناسایی خطا برای 

طور دقیق  کلی، به اغتشاشدادن خطاها نیست. در عوض  تشخیص
شود. در این روش به مدل  تخمین زده می LESO وسیله  و سریع به

از  [12]دقیق دینامیکی سیستم نیز نیازی نیست. در پژوهش دیگری
انحراف و پارامترهای  کردن زاویه  سازی چندهدفه برای بهینه هینهب

سیستم کنترلی استفاده شده است. هدف از این کار، طراحی 
خطا بوده که قرار است نیازهای  ریپذ تحملسیستم کنترل وضعیت 

را در نظر بگیرد. این نیازهای متناقض شامل  ماهوارهمتناقض 
  .استمانورپذیری سیستم  بردنبالاکردن حرکت روی موتورها و  کم

خورشیدی قرار بگیرد که  تشعشعات در معرضزمانی که ماهواره 
سیالی نیز نتوان دمای سیستم را  مومنتومکمک عملگرهای  حتی به

از زیرسیستم مدیریت دما برای  توان میبه میزان کافی کاهش داد، 
رفع این مشکل کمک گرفت. برای طراحی زیرسیستم مدیریت دما 
باید ابتدا مدل حرارتی شش صفحه ماهواره را به دست آورد تا 
بتوان دمای صفحات ماهواره را در هر گام از ماموریت تخمین زد. 

کنترل دمای  ستمیرسیز نهیزم درگرفته  ی صورتها پژوهش
بخش کلی تقسیم نمود. در بخش اول،  دوتوان به  ها را می ماهواره
، [14 ,13]شود یم پرداختهبه طراحی زیرسیستم کنترل دما  منحصراً 

اما در بخش دوم، تحلیل حرارتی یک ماهواره یا قسمت خاص آن 
ی دمایی با ها لیتحلدر این مقاله نیز تمام . [16 ,15]ردیگ یمصورت 

ی مختلف آن روش ها قسمتکردن  هبسیار و اضاف اجرای تغییرات
  .[17]است شده انجام
و همکاران، در الگوریتمی با طراحی مکانیزم  الهی نصرت

سوئیچینگ، سعی در کنترل یکپارچه وضعیت و دمای ماهواره 
. آنها مدل حرارتی [18]سیالی داشتند مومنتوممجهز به عملگرهای 

صفحات ماهواره را برای تخمین دمای شش صفحه ماهواره در هر 
آنها با یک منطق  شده یطراحگام زمانی به دست آوردند. الگوریتم 

موثر خاص، وظیفه مصالحه بین دو زیرسیستم را به عهده دارد. 
 طور به فضایی یها پژوهش در یریگ میتصمی ها کیتکناستفاده از 

 ،ها ماهوارهعملیات  طول دراست.   گسترشدر حال   ندهیفزاا
 نوع شامل هر تواند یمرا که ماموریت به  مربوط کلیدی تصمیمات

توان  مسیر، تغییر سرعت، چرخش ماهواره و غیره باشد را می تغییر
الگوریتم ی مدیریت نمود. ریگ میتصمکمک الگوریتم  به

تمام قوانین،  شامل که ی داردا قاعدهپایگاه  به نیاز یریگ میتصم
  است. ی ریگ میتصمو مشکلات  ها تیمحدود

ی ریگ میتصمهای  ماهواره از الگوریتم نهیزم دریی که ها پژوهشاز 
اشاره  [19]و همکاران واسوابه پژوهش  توان میاستفاده شده است، 

ی برای کنترل فضاپیما ریگ میتصمنمود. آنها به طراحی الگوریتم 
با توجه به  ماموریتماهواره یا عدم ادامه  ماموریتادامه  منظور به

برای فضاپیما پرداختند. علاوه بر اقدامات اصلی  آمده شیپشرایط 
 توان میماهواره نیز  ماموریتماهواره مثل تغییر سرعت و جهت، در 

در یک  ثالم  عنوان به ی بهره برد. ریگ میتصمی ها تمیالگوراز 
انتخاب بهینه  منظور بهی ریگ میمتصی ها تمیالگوراز  [20]پژوهش

. شود یمی فازی تصویربرداری فضایی استفاده بند خوشهدسته در 
 مساله یکعنوان  به را بهینه فازی یبند خوشه انتخاب آنها مساله
های  نیکتکاستفاده از  و با نمودند مطرح دقیق ریاضی
  ترین جواب برای مساله بودند. دنبال بهینه گیری، به تصمیم

  
  FMCمدل ریاضی ماهواره مجهز به عملگر  - ۲

همراه چهار عملگر مومنتوم  مدل دینامیکی مورد نظر ماهواره به
است. در مدل مذکور، فرض شده  شده دادهنشان  ۱سیالی در شکل 

که مرکز جرم مجموعه عملگرها بر مرکز جرم ماهواره منطبق است. 
ست و به این دستگاه بدنی روی مرکز جرم ماهواره قرار گرفته ا

 ଴ܻدر امتداد محور بدنی افقی،  ଴ܺکه  [21]شود صورت تعریف می
 ଴ܼعمود بر صفحه مداری که ماهواره در حال چرخش در آن است و 

های متداول محورهای  بندی به سمت مرکز زمین قرار دارد. در ترکیب شوند.  در امتداد محورهای بدنی تعریف می ܼو  ܻ، ܺ
 ଷߠو  ଶߠ، ଵߠسه زاویه  لهیوس بهماهواره نیز  های آنی گیری جهت
هستند، تعریف  ܼو  ܻ، ܺترتیب چرخش حول محورهای که به
  شوند.  می

  

  
  ی هرمی عملگرهای مومنتوم سیالیبند بیترک) ١شكل 

  
گشتاور  های حاوی سیال و معادلات وضعیت ماهواره شامل حلقه

  آیند: صورت زیر در می گرادیان جاذبه به

௦ܫ  )۱( ሶ߱ + ߱ × ௦߱ܫ = ௚ܶ + ௔ܶ 
ای  شتاب زاویه ሶ߱سرعت زاویه مطلق ماهواره،  ߱که در رابطه فوق، 
نیز ماتریس اینرسی ماهواره در دستگاه ثابت  ௦ܫمطلق ماهواره و 

گشتاور ورودی از عملگرهای مومنتوم سیالی وارد بر  ௔ܶبدنی است. 
نیز گشتاور گرادیان جاذبه است که با استفاده از  ௚ܶماهواره بوده و 
 :[22]آید دست می  رابطه ذیل به
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 ــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــاحمد سلیمانی و همکاران ــــــــــــــــــــــــــــــ ۹۵۰

  ۱۳۹۸ فروردین، ۴، شماره ۱۹دوره                                                                          پژوهشی مهندسی مکانیک مدرس                                                                                                     - ماهنامه علمی

)۲(  ௚ܶ = ቆ 3݊ଶ‖ݎ௖‖ଶቇ ௖ݎ × .௦ܫ  ௖ݎ
سرعت  ݊ماهواره نسبت به زمین و  لحظه هرموقعیت  ௖ݎکه 

های حلقه از  تنش برشی روی دیوارهمیزان  متوسط مداری است.
 :[23]آید ست مید به ۳رابطه 

)۳(  ߬௙ = 18 ଶݒߩ݂ = 18 ଶݎߩ݂ ௦߱ଶ ߱شعاع حلقه،  ݎچگالی سیال،  ߩ௦  سرعت سیال نسبت به رینگ
 ۵و  ۴ضریب اصطکاک است. ضریب اصطکاک از روابط  ݂و 

 شود:  استخراج می
)۴(  ݂ = 64Re         (Re ൏ 2300) 
)۵(  ݂ = 0.3164Re଴.ଶହ          (Re ൐ 2300) 

  ، عدد رینولدز است. Reکه در روابط فوق 
گیری از  و انتگرال (ݎ)تنش برشی در شعاع حلقه  کردن ضرببا 

توان محاسبه  المان روی سطح تَرشده، گشتاور اصطکاکی را می
  . [23]نمود

)۶(  ௙ܶ = sign( ௦߱)2ߨଶ߬ݎଶ݀ = ሶߚߤଷݎଶߨ16  
ݎدر رابطه فوق فرض شده که  ≫ ای سیال  است. شتاب زاویه ݀

 .[2]آید به دست می ۷درون حلقه از رابطه 
ሷߚ  )۷( = ൫ܫ௙௠௖ ௦ܶ௥൯ିଵൣ ௖ܶ − ௦ܶ௥ ௙ܶ − ߱ × ℎ௥൧ 

 ௖ܶممان اینرسی عملگر مومنتوم سیالی،  ୤୫ୡܫدر رابطه فوق، 
ماتریس تبدیل از دستگاه مختصات بدنی حلقه  ௦ܶ௥ورودی کنترلی، 

ای  مومنتوم زاویه ℎ௥سیال به دستگاه مختصات بدنی ماهواره و 
  آید. صورت زیر به دست می کل عملگر مومنتوم سیالی است که به

)۸(  ℎ௥ = ௦ܶ௥ܫ௙௠௖ߚሶ 
 :[23]شود صورت زیر حاصل می به ௔ܶدر نهایت 

)۹(  ௔ܶ = ℎሶ ௥ + ߱ × ℎ௥ 
  
  FMCمعرفی عیب در عملگرهای  - ۳
 نشت ها، پمپ از قبیل خرابی عیب چندین پیشنهادی عملگرهای در

 و آن خواص تغییر در نتیجه و مایع سردی و گرمی مخزن، از مایع
 در را خود اثر نهایتاً  عیوب این از هر کدام اما. است محتمل غیره
 عیوب فرض، پیش این با لذا. دهند می نشان سیال اینرسی ممان

  .شوند می گرفته در نظر ۱صورت جدول  به سیستم
  

 شده در عملگرهای مومنتوم سیالی عیوب فرض) ۱جدول 
,I୤୫ୡଵ]  مقدار  پارامتر I୤୫ୡଶ, I୤୫ୡଷ, I୤୫ୡସ] (kg ∙ mଶ) 

  ]٠٤٨/٠, ٠٤٨/٠, ٠٤٨/٠, ۰۴۸/۰[  ممان اینرسی سیال در حالت سالم
  ]A  ]۰۴۸/۰ ,۰۰۴۵/۰ ,۰۴۸/۰ ,۰۰۴۵/۰ممان اینرسی سیال در حالت عیب 
  ]B  ]۰۴۸/۰ ,۰۴۸/۰ ,۰۴۸/۰ ,۰ممان اینرسی سیال در حالت عیب 
  ]C  ]۰۴۸/۰ ,۰۴۸/۰ ,۰۲/۰ ,۰۴۸/۰ممان اینرسی سیال در حالت عیب 

  
، عملگر اول و سوم معیوب Aاین است که در عیب  ۱معنی جدول 

نیز عملگر  Cو در عیب  افتاده کار از، عملگر اول B. در عیب اند شده
وجودآمدن این عیوب  دوم معیوب شده است. برای بررسی تاثیر به

و دوره تناوب  ۵صورت موج سینوسی با دامنه  ورودی مرجعی به
است. سپس نمودار وضعیت  شده اعمالدقیقه به سیستم ۳۰

های مختلف، سرعت  ای ماهواره در جهت ماهواره، سرعت زاویه
ترتیب در  کننده به کنترل چرخش مایع درون عملگرها و خروجی

به نمایش در آمده است. شرایط اولیه برای  ۱-۴نمودارهای 
  بوده است. ۱۰سازی طبق رابطه  وضعیت ماهواره در شبیه

)۱۰(  [߰, ,ߠ ߮] = [−3.51,4.54, −2.89](deg) 

  

 
 

  با عیب و سالم کاری شرایط در ماهواره وضعیت) ١نمودار 
  

 
  با عیب و سالم کاری شرایط در ماهواره ای زاویه سرعت) ٢نمودار 

  

  
  مختلف عیوب و سالم کاری شرایط در کننده کنترل خروجی) ٣نمودار 

  

 
 با و سالم کاری شرایط در سیالی مومنتوم عملگرهای مایع سرعت) ٤نمودار 
  عیب

  
  نامعینی در عیب - ۱- ۳

در عیوبی مثل ممان اینرسی مایع که پیوسته هستند، ممکن است 
عیب همیشه به یک مقدار به وجود نیاید. به عبارت دیگر، عیب 



 ۹۵۱ در حضور عیب عملگرهای مومنتوم سیالی  برای مدیریت دمایی ماهوارهگیری  طراحی سیستم تصمیمـــــــــــــــ ــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــ
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% کاهش یا افزایش یابد. ۱۰سبب شود ممان اینرسی در عملگر اول 
کرد، یکی این که این دو  اتخاذتوان  در این موارد دو رویکرد می

نظر گرفته شوند یا این دو عیب  صورت دو عیب مجزا در عیب به
یکسان با یک مقدار نامعینی در نظر گرفته شوند. لذا تا جای ممکن 

های نزدیک به هم  وجودآمده در بازه های به شود عیب سعی می
صورت یک عیب در نظر گرفته شوند. اما عیوبی که با هم فاصله  به

در نظر  زیادی دارند، هر چند از یک نمونه باشند، عیوب مختلفی 
  شوند. گرفته می

  
  ی حرارتی ماهوارهساز مدل - ۴

برای طراحی زیرسیستم مدیریت دما، باید ابتدا مدل حرارتی شش 
صفحه ماهواره را به دست آورد تا بتوان دمای صفحات ماهواره را در 

در عین سادگی  آمده دست بههر گام از ماموریت تخمین زد. مدل 
ی مختلفی ها مدلیی صفحات باشد. ی بیانگر رفتار دماخوب بهباید 

 حال نیع درو  نیتر سادهاما  ،شده ارایهبرای ماهواره و اجزای آن 
یک کره و یک  صورت بهی ماهواره ساز مدلمدل،  نیتر یکاربرد
است در یک آنالیز  ذکر انیشاتخت متصل به آن است.  صفحه

که جریان حرارتی خروجی برابر با جریان  شود یمحرارتی فرض 
 توان میاست. بنابراین  شده رهیذخگرمای  علاوه بهحرارتی ورودی 

رابطه تعادل جریان حرارتی برای یک المان از یک ماهواره در اطراف 
  :[13]ی نمودبند دستهشکل رابطه زیر  زمین را به

)۱۱(  

ሶܳگرمای ناشی از خورشید + ሶܳگرمای ناشی از مادون قرمز + ሶܳگرمای ناشی از آلبدو+ ሶܳ +تبادل گرمایی با فضا ሶܳتبادل گرمایی با دیگر سطوح+ ሶܳ گرمای تلف شده + ሶܳ = گرمای ذخیره شده 0 

برای حل مساله حاضر در این گزارش، دو مدل صفحه تخت دوار و 
  :شوند میزیر تحلیل  صورت بهمدل کروی 

ماندگار برای یک صفحه نازک که   حالتحداکثر و حداقل دمای 
پشت آن عایق شده و جهت بردار نرمال آن در راستای مرکز زمین 

دار در  که سطح صفحه عایق شود یمفرض  صورت نیااست، به 
 مادونمقابل خورشید و سطح بدون عایق آن در مقابل تشعشع 

  :[24]زمین و آلبدوی زمین است قرمز
)۱۲(  ሶܳ + گرمای ناشی از مادون قرمز ሶܳ گرمای ناشی از آلبدو + ሶܳ تبادل گرمایی با فضا = 0 

)۱۳(  

+௘ߟଶ݊݅ݏ௘ߣݏ݋௣ܿܣሶா௔௥௧௛ݍ௜௥ߝ ௦ߙ ቆ ሶܳ௔→௣(ℎ, ,ߣ ௣ܣ(௦ߠ ቇ ൬ ௕0.34൰ܣ × ൬ ܵ௘1395൰ −௣ܣ ߪ௜௥ߝ ௉ܶ௟௔௧௘ସ ௣ܣ ≈ 0 

 شود یموقتی حاصل  ایپا حالت، حداکثر دمای ۱۳به رابطه  با توجه
ߣ)زاویه بین بردار نرمال صفحه و راستای مرکز زمین برابر صفر باشد  که = ௕ܣکه  دهد یم، از طرفی حداقل دما زمانی رخ (0 = 0 

زیر بازنویسی  صورت بهرا  ۱۳رابطه  توان میباشد. در این صورت 
  :[16]نمود

)۱۴(  ௉ܶ௟௔௧௘.௠௜௡ = ߪ௘ߟଶ݊݅ݏሶா௔௥௧௛ݍ] ]଴.ଶହ 

، برای یک ماهواره کروی که در مدار اطراف زمین در تینها در
معرض دید خورشید، آلبدوی زمین و تشعشعات فضایی و اتلاف 

) و دمای حداکثر آن ردیگ یمگرمای داخل قرار  ௠ܶ௔௫)  بوده، فرم
  :است انیب قابل ۱۵رابطه  صورت بهماهواره  ایپا حالتمعادله دمای 

)۱۵(  

ሶܳگرمای ناشی از خورشید + ሶܳ رمزق گرمای ناشی از مادون  + ሶܳگرمای ناشی از آلبدو+ ሶܳ +تبادل گرمایی با فضا ሶܳتبادل گرمایی با دیگر سطوح + ሶܳ =گرمای تلف شده 0 
پوشیده  ௦௖ߟی خورشیدی با بازده ها سلولفرض شده که ماهواره با 

  شده است.
آوردن روند تغییرات دمای اجزای ماهواره باید معادله  دست برای به

گذرا حل نمود. در این مساله، از انتقال حرارت  صورت بهانرژی آنها را 
بالاتر از جو  ها ماهواره، زیرا ارتفاع شود یم نظر صرفیی جا جابه

از طریق تشعشع  صرفاً تبادل حرارتی  جهینت درغلیظ زمین قرار دارد. 
. دمای حالت گذرا برای یک جسم کروی در ردیگ یمدایت صورت و ه

  :نوشت ۱۶رابطه  صورت به توان میمدار دایروی اطراف زمین را 

)۱۶(  

ሶܳگرمای خورشید + ሶܳ گرمای ناشی از مادون قرمز + ሶܳ +گرمای ناشی از آلبدو ሶܳ +تبادل گرمایی با فضا ሶܳتبادل گرمایی با دیگر سطوح+ ሶܳ گرمای تلف شده = 0 
  زیر بازنویسی نمود: صورت بهرا  ۱۶رابطه  توان میکه 

)۱۷(  
൫݉ܿ௣൯௜ ݀ ௜ܶ݀ݐ = − ෍ ௜௝൫ܥ ௜ܶ − ௝ܶ൯௡

௝ୀଵ  

− ෍ ௜௝൫ܴߪ ௜ܶସ − ௝ܶସ൯௡
௝ୀଵ + ܳ௦௨௡ − ௜ܣ௜ߝߪ ௜ܶସ 

ی و روش ا تودهروش پارامتر  براساسروش حل معادلات 
روش تفاضل محدود بوده،  براساس زمان با ریمتغ ترم ی ساز گسسته

، آندلیل وجود توان چهارم در  ، معادله انرژی به۱۷ولی در رابطه 
غیرخطی است. وجود خطاهای معمول در حل عددی  معادله کی 

بنابراین باید این معادله با  .شود میباعث واگرایی در حل معادله 
  .[25]خطی در آید صورت بهسازی  ی خطیها روشاستفاده از 

  
  به تشخیص عیب با توجهی ریگ میتصماحی الگوریتم طر - ۵

یک الگویتم تشخیص عیب شامل یک الگوریتم پردازش داده 
گیری شامل  بندی است. الگوریتم تصمیم همراه یک روش دسته به

ها با  همراه یک سوئیچ است. این الگوریتم یک الگوریتم منطقی به
استفاده از استراتژی که از قبل توسط طراحان برای آن نوشته شده 

به حالت و شرایط سیستم،  گیرند که با توجه است، تصمیم می
صورتی  ها به سیستم را مدیریت کنند. استراتژی برای این الگوریتم

شود که همواره تصمیم بهینه گرفته شود و در حالتی که  نوشته می
 وجود باخوبی  سیستم بتواند بهدهد،  حتی در سیستم عیب رخ می

که  الگوریتم پردازش داده .ادامه دهدحالت به ماموریت خود  نیا
 ۲شود، در شکل  ها می شامل استخراج ویژگی و استانداردسازی داده

به نمایش در آمده  ۳در شکل  گیری روند عملکرد سیستم تصمیمو 
در ادامه به پیشنهاد یک الگوریتم تشخیص عیب و الگوریتم  است.
شود. در مرحله اول، باید  گیری برای ماهواره پرداخته می تصمیم

شود که روند  له داشت. این امر باعث میتعریف کاملی از مسا
  آسانی انجام گیرد. طراحی الگوریتم به

  

 
 روش تشخیص و شناسایی عیب از نمایی) ٢شكل 

Normalizer Feature Extraction Classifier
Data

Data Processing

Class
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 گیری فلوچارت الگوریتم تصمیم) ٣شكل 

  
مجهز  ماهوارهبرای  شده گرفتهتعریف مساله: ماموریت نمونه درنظر

به عملگرهای مومنتوم سیالی، یک ماموریت سنجشی 
. نوع مدار نیز دایروی استتصویربرداری در یک مدار خورشید آهنگ 

تا  بر آن استشود. در این ماموریت قصد  در نظر گرفته می
تصویربرداری از زمین صورت پذیرد. لذا دوربین (محموله) طی روند 

رو به زمین قرار گیرد.  ماموریت باید همیشه در یک موقعیت و
عملگر مومنتوم سیالی در طول پریود مداری، وظایف اصلی خود 

. ماهواره مورد دهد یم(کنترل وضعیت و دمای ماهواره) را انجام 
گیرد.  نظر همواره توسط سیستم کنترلی در وضعیت پایداری قرار می

به این معنی که اگر عاملی باعث انحراف وضعیت ماهواره از 
کند و ماهواره  کننده آن را جبران می مطلوب شود، کنترل وضعیت

گردد. وضعیت پایدار ماهواره  دوباره به حالت پایدار خود باز می
شود تا عملگرها در اکثر مواقع بدون تحرک و استفاده  باعث می

باشند. لذا اگر به هر دلیلی عیبی برای هر کدام از عملگرها رخ دهد، 
واهد بود. این عیب تا زمان این مورد قابل تشخیص نخ

وجودآمدن یک ماموریت دلخواه برای ماهواره خودنمایی نخواهد  به
به دلایل  ممکن است کرد. طی این ماموریت، دمای داخلی ماهواره

خورشیدی، قرارگیری  تشعشعات مختلفی (از جمله فشار
یک صفحه در مقابل خورشید یا تشدید گرمای توسط  مدت یطولان
) ناگهان افزایش یابد و علاوه بر این در عملگرها نیز ها ستمیرسیز

  عیب رخ دهد. 
برای این که قبل از شروع هر ماموریت از سلامت  پیشنهادی:  راهکار

ی منظم آنها ها دورهعملکرد عملگرها آگاهی داشته باشیم، باید در 
ی ا گونه بهو عملکرد آنها را بررسی کرد. این کار باید  انداخت کار بهرا 

چندانی بر عملکرد ماهواره نداشته باشد. لذا برای این  تاثیرباشد که 
منظور در فواصل زمانی منظم، عملگرهای ماهواره را در دوره تناوب 

از  اخذشدههای  دقیقه، بررسی و برای این بازه زمانی، داده۳۰

  شود.  سنسورها ثبت می
ازی و های استانداردس های اخذشده از سیستم، روش برای داده

شود و سپس خروجی آن به روش  استخراج ویژگی به کار گرفته می
بندی، وضعیت کاری  شود. نتیجه روش دسته بندی اعمال می دسته

سیستم یعنی سالم یا معیوب خواهد بود. همچنین روش 
بندی قادر خواهد بود تا مکان وقوع عیب را نیز مشخص  دسته

عیب در کدام عملگر و  نماید که نماید. به عبارت دیگر مشخص می
یا عملگرها رخ داده است. در شرایط بحرانی (وقوع فشار تشعشعات 

ی، نقش ریگ میتصمخورشیدی و عیب در عملگر) باید زیرسیستم 
از  ماهوارهخود را ایفا نماید. هنگامی که میزان دمای در یک صفحه 

 ی بالاتر رود،ریگ میتصمدر پایگاه قواعد  شده فیتعرمحدوده مجاز 
ی با بررسی وقوع عیب در عملگرها و نوع آن ریگ میتصمزیرسیستم 

در شرایط بحرانی قرار که  ماهواره  با تغییر جهت آن صفحه تواند یم
شدن صفحه ماهواره شود. با انجام این کار  دارد، باعث خنک

شود  ای که دارای دمای بحرانی است، به مرور زمان خنک می صفحه
ت از حدی بیشتر نخواهد شد. این و بدین ترتیب دمای صفحا

حالت ماهواره تا رسیدن صفحه دیگر ماهواره به دمای بحرانی ادامه 
  .ابدی یم
  
  سازی مساله شبیه - ۶

سازی یکپارچه سیستم تشخیص عیب و  در این بخش به شبیه
شود.  گیری پرداخته می کنترل دما با استفاده از الگوریتم تصمیم

مشخصات پارامترهای مداری، پیکربندی ماهواره و عملگر مومنتوم 
  است. شده دادهنمایش  ۲- ۴های  ترتیب در جدول سیالی به

  
  ماهواره مداری مشخصات) ۲جدول 

 مقدار  پارامتر مداری
 ۷۲۰ (km)ارتفاع مدار 

 ۰  (deg)خروج از مرکزیت 
 ۲۷/۹۸  (deg)شیب مداری 

 ۱۲۸/۸۲  (deg)گرد  نقطه اعتدال بهاری راست
 ۱۰۶  (deg)آرگومان حضیض 

  
  ماهواره پیکربندی) ۳جدول 

 مقدار  مشخصات ابعادی
 ۱۰۰  (kg)جرم 
 ۱×۱×۱  (m3)ابعاد 

 ]۵ ,۱۰ ,۷[   (deg)زوایای اویلر 
kg)های قطری  ممان اینرسی ∙ mଶ)  ]۱۳ ,۲۷ ,۲۴[ 

  
  عملگر مومنتوم سیالی مشخصات) ۴جدول 

 مقدار  عملگر مشخصه
kg) سیال  ممان اینرسی ∙ mଶ)   ]۰۴۸/۰ ,۰۴۸/۰ ,۰۴۸/۰ ,۰۴۸/۰[ 
 ۱۰۹۵  (kgm-3)چگالی سیال 

Pa)ویسکوزیته سیال  ∙ s)  ۰۶/۰ 
 ۲/۰  (m)شعاع حلقه 

 ۰۲/۰  (m)قطر سطح مقطع حلقه 
  
 سیستم سازی شبیه روش - ۱- ۶

 داشته کمتری اثر سیستم سازی شبیه بر برداری نمونه این که برای
 گرفته در نظر ثانیه۰.۰۱ با معادل و ثابت برداری نمونه زمان، باشد
 ای ثانیه۱۸۰۰ اجرای زمان برای کوچک برداری نمونه زمان این. شد
 های پردازش برای را کار داده، از حجم این. است سازی شده شبیه
  نمونه ۳۰۰ هر از بعدی های پردازش برای لذا. کند می دشوار بعدی
 و بوده اشباع حد دارای عملگرها ضمناً . شود می برداشته نمونه یک
௦ݓ با برابر حد این =   .است ݏ/݀ܽݎ1.4
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  شده برداری نمونه های سیگنال - ۲- ۶
 طبق. است شده آورده ۵جدول  در سیستم از شده ثبت های سیگنال
ثبت  زمانی  نمونه ۶۰۱ سیگنال هر از قبل بخش در ذکرشده مباحث
  .است شده

  
  شده در ماهواره های ثبت سیگنال) ۵جدول 

  تعداد بردار  سیگنال
  ۳  سیگنال کنترلی
  ۳  ای ماهواره سرعت زاویه

  ۳  وضعیت ماهواره
  ۴  سرعت چرخش مایع در عملگرها

  ۳  های مرجع ورودی
  
  تشکیل بردار ویژگی - ۳- ۶

شده از ماهواره که یک سیستم دینامیکی  های ثبت در سیگنال
است، علاوه بر حضور هر کدام از عیوب ممکن، حضور نویز و شرایط 

شده  تواند در شکل سیگنال ثبت های مختلف سیستم نیز می اولیه
های دینامیکی در  در هر سنسور تفاوت ایجاد کند. در سیستم

یی گویای تنها بهه از سیستم های اخذشد بسیاری از موارد، نمونه
یا طبیعی سیستم نیستند. در این دسته از  گونه بیعرفتار 
ها رفتار هر سیگنال طی زمان بیانگر حالت کاری سیستم  سیستم

های مختلف زمانی  است. لذا در تشکیل بردار ویژگی باید از نمونه
  مشخص، در کنار هم استفاده نمود. زمان کیک سیگنال در ی

م دیگر وجود هر عیب در سیستم، ممکن است تنها روی مه نکته 
باشد و روی  اثرگذارسیستم  شده  های ثبت برخی از سیگنال

های  های دیگر اثری نگذارد. لذا لازم است از تمامی سیگنال سیگنال
برداری شود و در تشکیل بردار ویژگی از آنها  موثر ممکن نمونه

برای تشخیص عیب یک  شده  گرفتهاستفاده نمود. بردار ویژگی درنظر
  نمونه خواهد بود.  ۱۳×۶۰۱=۷۸۱۳بردار با 

  تولید داده  - ۴- ۶
باید از شرایط اولیه سیستم و نویز  ها داده، در تشخیص عیب

بار برای  ۱۰۰۰سیستم د. لذا نبه آن کمترین تاثیر را بپذیر واردشده
است و در هر مرتبه اجرا،  شدهی ساز هیشبی ا قهیدق۳۰های  بازه

های مختلفی  تصادفی نویزهای مختلف و همچنین شرایط اولیه 
وجودآمده،  دسته داده به ۱۰۰۰اند. از  برای سیستم در نظر گرفته شده

دسته از آنها برای بخش  ۳۰۰دسته از آنها برای بخش آموزش و  ۷۰۰
  .اند رفته کار بهآزمایش 

  ها پردازش داده - ۵- ۶
رسیم. با دانستن این که  بردار می ۷۸۱۳به  PCAاز روش در اینجا 

های مهم نیز مقادیر بالاتری به خود  متناظر با ویژگی مقادیر ویژه 
 شود. انتخاب می ۵۰، بُعد بهینه ۵دهند، طبق نمودار  اختصاص می

بُعد را انتخاب کرد که  ۳ توان میحداکثر  LDAهمچنین در مورد 
  شود. انتخاب می ۳، بُعد بهینه ۶براساس معیار فیشر طبق نمودار 

  

  
 PCAمقادیر ویژه در روش ) ٥نمودار 

  
 LDAمعیار فیشر در روش ) ٦نمودار 

  
  ها بندی داده دسته - ۶- ۶

های اصلی،  کنیم. داده های آموزش را به دو دسته تقسیم می داده
شود که برای آموزش شبکه به کار  ها را شامل می % این داده۷۵
دهد  % آن را به خود اختصاص می۲۵های فرعی نیز  روند. داده می

بندی  پارامترهای دسته جهینت درآوردن سنجه و  دست که برای به
شود. سپس مقدار تابع سنجه برای  ها، از آنها استفاده می بهینه داده
منظور محک روش  های آزمایش به ه برای دادهشد یافته مقادیر بهینه

ی ها نورون. شایان ذکر است که تعداد دیآ یمبندی به دست  دسته
به دست  خطابهنیز از همین روش با سعی و  MLPبهینه در روش 

آورده شده است. با استفاده از  ۶آمده و این مقادیر در جدول 
های آزمایش  دادهشده، مقدار تابع سنجه برای  بهترین مقادیر یافته

  شود. مشاهده می ۷است که در جدول  آمده دست به
  

  های مختلف شده در روش بهترین مقادیر یافته) ۶ جدول
 LDA  PCA پارامتر

 KNN  ۱  ۱های بهینه در  یههمساتعداد 
  ۹/۳  ۶۶/۰  طول پنجره بهینه در پارزن

  RBF  ۴۲/۰  ۴۶/۴وسعت بهینه در 
  RBF  ۱۴۰  ۱۷۰ی میانی در ها نورونتعداد 
  MLP  ۳  ۶ی لایه اول در ها نورونتعداد 
  MLP  ۳  ۳ی لایه دوم در ها نورونتعداد 

  
  های مختلف ازای روش مقادیر تابع سنجه به) ۷ جدول

  بندی روش دسته  روش استخراج ویژگی  مقدار تابع سنجه
۰۰۰۰/۱  PCA  LS ۹۷۸۵/۰  LDA  
۹۷۶۴/۰  PCA  KNN  ۹۹۸۸/۰  LDA  
۴۹۱۳/۰  PCA  Parzen ۹۸۶۱/۰  LDA  
۹۷۹۱/۰  PCA  MLP ۹۹۰۶/۰  LDA  
۹۰۴۳/۰  PCA  RBF  ۹۹۳۴/۰  LDA  

  
  تشخیص عیب در حضور نامعینی در عیب  - ۷- ۶
نهایت عیب مطرح  ممان اینرسی یا باید بی دلیل ذات پیوسته  به

یکسان در نظر گرفت. لذا  شود یا این که عیوب را در درون یک بازه 
برای عیوب اول و  ۸ها مطابق با جدول  با تغییر در ممان اینرسی

ها  های فرضی ایجاد شده است. تاثیر این نامعینی سوم، نامعینی
ورد بررسی قرار گرفته است. این مقادیر در کمک مقدار سنجه م به

  شود. مشاهده می ۹جدول 
است.  LDAدر کنار روش  KNN روش، بهترین ۹با توجه به جدول 

بودن آن هم بالابودن فاصله عیب دوم دارای نامعینی با  دلیل کم
عیب دوم اصلی است. این مورد در ماتریس اطمینان موجود در 
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صورت مجزا در  ا این دو عیب باید بهشود. لذ مشاهده می ۱۸رابطه 
نظر گرفته شوند. در عیب سوم که میزان نامعینی کمتر بوده است، 

  توان این دو عیب را یکسان در نظر گرفت. می
=݂݁ܿ݊݁݀݅݊݋ܥ  )۱۸( ൦1.0000 0.0000 0.0000 0.0000 0.00000.0433 0.1533 0.0000 0.8033 0.00000.0000 0.0000 1.0000 0.0000 0.00000.0000 0.0033 0.0000 0.9967 0.0000൪ 

  
  شده در عملگرهای مومنتوم سیالی عیوب دارای نامعینی فرض) ۸جدول 

,I୤୫ୡଵ]  مقدار  پارامتر I୤୫ୡଶ, I୤୫ୡଷ, I୤୫ୡସ](kg ∙ mଶ) 
  ]۰۴۸/۰, ۰۴۸/۰, ۰۴۸/۰, ۰۴۸/۰[   ممان اینرسی سیال در حالت سالم
  ]A ]۰۴۸/۰ ,۰۰۴۵/۰ ,۰۴۸/۰ ,۰۰۴۵/۰×۵ممان اینرسی سیال در حالت عیب 
  ]B ]۰۴۸/۰ ,۰۴۸/۰ ,۰۴۸/۰ ,۰ممان اینرسی سیال در حالت عیب 
  ]C  ]۰۴۸/۰ ,۰۴۸/۰ ,۰۲/۰×۵/۰ ,۰۴۸/۰ممان اینرسی سیال در حالت عیب 

  
  های منتخب ازای روش مقادیر تابع سنجه به) ۹ جدول

  بندی روش دسته  روش استخراج ویژگی  مقدار تابع سنجه
۶۷۲۹/۰  PCA  LS 
۷۱۲۲/۰ LDA  KNN 
۶۹۳۶/۰ LDA  Parzen  
۶۹۲۳/۰  LDA  MLP 
۶۲۵۹/۰  LDA  RBF  

  
  رفتار حرارتی صفحات ماهواره - ۸- ۶
دلیل کنُدبودن فرآیندهای انتقال دما، برای رسیدن به دمای پایدار  به

سازی نیاز به زمان زیادی است. در این پژوهش، با روش  در شبیه
پریود  ۱۳های فراوان این زمان برابر  سازی سعی و خطا، پس از شبیه

است. به عبارتی،  شده گرفته نظر درثانیه ۸۰۰۰مداری یا حدود 
دور چرخش به دور ۱۳ گرفته پس از طی سازی حرارتی صورت شبیه

عنوان خروجی  زمین قادر است دمای هر شش صفحه ماهواره را به
منحنی تغییرات دمای  ،۷نمودار به سیستم کنترل دما بدهد. در 

گام زمانی بدون تنش حرارتی ناشی از  ۲۸شش صفحه برای 
ایش در آمده است. همان طور که از تشعشعات خورشیدی به نم

مشخص است، دمای صفحات در صورتی که تنش حرارتی نمودار 
درجه ۴۶۰ناشی از تشعشعات خورشیدی رخ ندهد، حداکثر به 

کلوین فرض ۵۲۰کلوین خواهد رسید. در این مساله، دمای بحرانی 
شود. مقدار آستانه به این خاطر است که اگر به هر علتی، دمای  می

گیری به  ت مقدار کمی از حداکثر بیشتر شد، سیستم تصمیمصفحا
اشتباه تنش حرارتی ناشی از تشعشعات خورشیدی را تشخیص 

نتیجه، اگر دمای صفحات به مقداری بیشتر از این  ندهد. در
درجه کلوین برسد، بنابراین تنش حرارتی ناشی از تشعشعات ۵۲۰

گیری  تصمیمخورشیدی رخ داده است. در این حالت، زیرسیستم 
باید وارد عمل شود و پس از بررسی وقوع عیب و نوع آن سعی کند 
ماهواره را طوری بچرخاند که برای ادامه ماموریت مشکلی ایجاد 

  نشود.
  خورشیدی تشعشعات فشار - ۹- ۶

صورت موج  به تنش حرارتی ناشی از تشعشعات خورشیدی
به  ۸شود که در نمودار  درجه کلوین فرض می۲۰۰سی با دامنه نویس

شده  سازی نمایش در آمده است. فشار تشعشعات خورشیدی شبیه
جز صفحات در راستای محور  ترتیب به صفحات ماهواره (به به ௟ܻ௢௖௔௟ شود و  که دوربین در آن راستا نصب شده است) وارد می

سیستم  اثیرتدمای صفحات را بالاتر از حد مجاز خواهد برد تا 

  مدیریت دما بر صفحات ماهواره مشخص شود.
  

  
  گام زمانی ۲۸منحنی تغییرات دمای شش صفحه پس از ) ٧نمودار 

  

 
 سازی فشار شبیه منظور بهبه صفحات ماهواره  شده اضافهدمای ) ٨نمودار 

  خورشیدی تشعشعات

  
  گیری در حالت نرمال عملکرد سیستم تصمیم - ۱۰- ۶

که تمامی عملگرهای سیستم دارای  شود یمدر این حالت فرض 
. سیستم با ستینعملکرد صحیح بوده و سیستم دارای هیچ عیبی 

. ابتدا دهد یمی را انجام ریگ میتصمی سیستم ها فرمانتمام توان، 
تنش حرارتی ناشی از تشعشعات دمای صفحات با درنظرگرفتن 

به نمایش در  ۹ی در نمودار ریگ میتصمو بدون سیستم خورشیدی 
آمده است. همان طور که مشخص است، دمای تمامی صفحات 

)صفحات در راستای محور دوربین  جز به ௟ܻ௢௖௔௟) از دمای بحرانی ،
ی دمایی در این حالت وارد ریگ میتصمبیشتر شده است. سیستم 

شود و با چرخاندن ماهواره، سعی بر کنترل دمای صفحات  عمل می
ی در ریگ میتصم. نتیجه عملکرد سیستم همراه با سیستم دارد

به تصویر کشیده شده است. همان طور که مشاهده  ۱۰نمودار 
دیگر بحرانی نشده و همچنین دمای  صفحاتشود دمای  می

صفحاتی که دارای دمای حداقل بوده نیز بیشتر شده است. این 
محور  لحوچرخش ماهواره  دهنده نشانتغییرات دمایی در صفحات 

  نصب دوربین است.
  

) ماهواره ௟ܻ௢௖௔௟منحنی تغییرات زاویه پیچ (زاویه حول ، ۱۱نمودار 
. همان طور دهد یمی دما نشان ریگ میتصمرا با استفاده از سیستم 

که به  شده یساز هیشبازای هر حالت بحرانی  است، به مشخصکه 
تا بدین  کند یم، ماهواره شروع به چرخش شود یمهر صفحه اعمال 

وسیله بتواند دمای صفحه با دمای بیشتر از دمای بحرانی را کاهش 
دهد. این حالت تا زمانی که صفحه دیگر دچار بحران دمایی نشده 

دمای صفحه دیگر بیشتر از دمای  کهی هنگامو  ماند یماست، ثابت 
  شروع به چرخش خواهد نمود.  مجدداً بحرانی شد، ماهواره 
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فشار تشعشعات  سازی شبیه با همراه ماهواره صفحات دمای) ٩نمودار 

  نرمال حالت در دمایی گیری تصمیم سیستم خورشیدی بدون
  

 
فشار تشعشعات  سازی شبیه با همراه ماهواره صفحات دمای) ١٠نمودار 

  نرمال حالت در دمایی گیری تصمیم سیستم خورشیدی همراه با
  

  در حالت نرمال Ylocalحول محور  چرخش زاویه مقدار) ١١نمودار 
  
  ی عیب در عملگرها حالتسازی  شبیه - ۱۱- ۶

 عملگرهاشود  همان طور که قبلاً بیان شد، در این حالت فرض می
. در این حالت، اگر دمای یکی از اند شدهمعیوب  ۸مطابق با جدول 

گیری با توجه  صفحات از دمای بحرانی بیشتر شود، سیستم تصمیم
تواند از تمام توان  به این که در سیستم عیب رخ داده است، نمی
عنوان مثال شاید  سیستم برای چرخاندن سیستم استفاده کند. به

اهواره دلیل وجود عیب در عملگرها نتواند در جهتی بچرخد و م به
مجبور شود برای مقابله با مشکل دمای بحرانی صفحات در جهتی 
دیگر بچرخد. ابتدا دمای صفحات با درنظرگرفتن فشار تشعشعات 

در  Aنمونه برای حالت عیب  عنوان به، بیعخورشیدی و وقوع 
نمایش در آمده است. همان طور که مشخص است،  به ۱۲نمودار 

، از دمای ௟ܻ௢௖௔௟در راستای صفحات  جز بهدمای تمامی صفحات 
ی دمایی در این حالت ریگ میتصمسیستم  بحرانی بیشتر شده است.

در نمودار  Aشود و نتیجه عملکرد آن برای حالت عیب  وارد عمل می
همچنین منحنی تغییرات زاویه پیچ  .شده است دادهنشان  ۱۳

ی دما ریگ میصمت) ماهواره با استفاده از سیستم ௟ܻ௢௖௔௟(زاویه حول 
است. همان طور  شده مشخص ۱۴در نمودار  A هنگام وقوع عیب

که به  شده یساز هیشبازای هر حالت بحرانی  شود، به اهده میمشکه 
تا بدین  کند یم، ماهواره شروع به چرخش شود یمهر صفحه اعمال 

وسیله بتواند دمای صفحه با دمای بیشتر از دمای بحرانی را کاهش 
دلیل وقوع عیب در عملگرها،  همان طور که مشخص است، به دهد.

ماهواره با سرعت کمتری نسبت به وقوع بحران دمایی واکنش 
دهد و در نتیجه صفحات، دمای بیشتری را تحمل  نشان می

  کنند. می
  

 بدون خورشیدی طوفان سازی شبیه با همراه ماهواره صفحات دمای) ١٢نمودار 
  A عیب در حالت دمایی گیری تصمیم سیستم

  

 
همراه  خورشیدی طوفان سازی شبیه با همراه ماهواره صفحات دمای) ١٣نمودار 

  A حالت عیب در دمایی گیری تصمیم سیستم با
 

  
  Aدر حالت عیب  Ylocalحول محور  چرخش زاویه مقدار) ١٤نمودار 

  
 یریگ جهینت - ۷

گیری برای  تصمیمهدف از انجام این پژوهش، طراحی یک سیستم 
به  مدیریت دمای صفحات ماهواره در حضور عیب عملگرها است.

داشتن  برای پایدار نگه PD کننده کنترلهمین منظور، ابتدا یک 
های مختلف  در فاز اول، روش آن از پسماهواره طراحی شد. 
بندی مورد بررسی و مقایسه قرار گرفت. در  استخراج ویژگی و دسته

ی تحلیل افتراق خطی و تحلیل ها روشگی از بخش استخراج ویژ
در  شده استخراجی ها یژگیوی اصلی استفاده شد. سپس از ها لفهوم

و شبکه عصبی  MLPشبکه عصبی  ،KNN، پارزن، LSی ها روش RBF  ی و تشخیص عیب استفاده شد. در نهایت بند دستهبرای
کمک ماتریس اطمینان و تعریف یک روش ارزیابی، اقدام به  به
 KNNنتخاب روش بهینه صورت گرفت. نتایج نشان داد که روش ا

در اکثر موارد عیوب  تواند یمخوبی  به LDAدر کنار روش 
مدل وجودآمده در عملگرها را تشخیص دهد. در فاز دوم پژوهش،  به

هر حرارتی صفحات ماهواره برای تخمین دمای صفحات ماهواره در 
 ک، ینیااست. علاوه بر  آمده دست بهماهواره  ماموریت گام
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است.  شدهی طراحمدیریت دما  منظور بهی ریگ میتصمالگوریتم 
تا عملکرد ماهواره  شد واردسپس عیب به عملگرهای سیستم 

گیری دمایی با  دچار مشکل شود. سیستم تصمیم ماموریتهنگام 
بررسی دمای صفحات ماهواره در هر گام و بررسی وقوع عیب در 

استراتژی مناسب سعی بر کنترل دمای صفحات  ماهواره با اتخاذ
نماید تا دمای ماهواره از حدی بیشتر نشود و ماهواره  ماهواره می

  سازی بتواند ماموریت خود را ادامه دهد. نتایج حاصل از شبیه
تواند با  خوبی می شده به گیری طراحی نشان داد که سیستم تصمیم

تشعشعات خورشیدی های حرارتی ناشی از وقوع فشار  وجود تنش
 مومنتومبرای صفحات و عیب در عملگرها و حتی وقتی عملگرهای 

سیالی نیز قادر به خنک کاری ماهواره نیستند، دمای صفحات را 
نحوی مدیریت نماید که دمای صفحات از دمای بحرانی بیشتر  به

، شده یطراحگیری  تصمیم ستمیرسیزکمک  به واقع درنشود. 
صورت وقوع فشار تشعشعات خورشیدی و  در تواند یمماهواره 

به کار خود ادامه دهد و این شرایط بحرانی  هم بازعیب در عملگرها 
  ماهواره را از ادامه ماموریت متوقف نسازد.
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