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شود. در ابتدا الگوریتمی جهت طراحی سازي جانمایی اجزاي ماهواره مخابراتی پیشنهاد میبندي و بهینهدر این مقاله روشی جهت طراحی پیکره
ترین قطعات را به لحاظ آهنگ بزرگهاي زمینماهوارهزیرسیستم پیشرانشکه شود. با توجه به اینآهنگ ارائه میبندي ماهواره زمینپیکره

بندي مورد ؛ بنابراین این مسئله در الگوریتم طراحی پیکرهدشته باشداماهواره بندي در پیکرهسزایی بهتأثیرتواند حجمی و جرمی داراست، می
گیرد.توجه قرار می

گیرد که یکی از مسائل پیچیده طراحی مهندسی است. در اجزاي ماهواره انجام میسازي طراحی جانمایی بندي، فرایند بهینهپس از تعیین پیکره
سازي طراحی جانمایی اجزاي ماهواره شامل دو مرحلۀ جانمایی اولیه و جزئی است. قیود هندسی با الگوریتم پیشنهاد شده جهت بهینه	این مقاله

کارگرفته شده، هیبرید است که سازي بهشوند. روش بهینهبودن اجزا بیان میروش دایره محدود و قیود عملکردي با قید فاصله دور و نزدیک
شود. در سازي مورد نظر، بر یک نمونه تست براي اعتبارسنجی پیاده میسازي تبرید فلزات و شبه نیوتن. الگوریتم بهینهترکیبی از روش بهینه
سازي طراحی بندي و بهینهشود. طراحی پیکرهره مخابراتی عملیاتی پیاده میبندي و طراحی جانمایی بهینه روي ماهوانهایت الگوریتم پیکره

هاي اینرسی ضربدري که تابع هدف هستند، مینیمم شدند و قیود دهد، ممانگیرد. نتایج حاصل نشان میجانمایی در ماهواره عملیاتی انجام می
اند.مورد نظر نیز برآورده شده
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	 This	research	deals	with	configuration	design	and	layout	optimization	of	communication	satellite.	
First,	 an	 approach	 is	 proposed	 to	 design	 the	 configuration	 of	 GEO	 satellite.	 Since	 propulsion	
subsystem	in	GEO	satellite	is	a	massive	item,	it	has	a	significant	impact	on	satellite	configuration.	
Consequently,	 it	 is	 necessary	 to	 consider	 the	 propulsion	 subsystem	 influence	 on	 satellite	
configuration.	Then	layout	design	process	of	the	satellite	components	which	is	one	of	the	complex	
problems	 in	 engineering	 is	performed.	 In	 this	 paper,	 in	order	 to	optimize	 the	 layout	 design	of	
satellite	 components,	 the	algorithm	which	 consists	of	 two	 stages,	primary	and	 detail	 layout,	 is	
proposed.	 In	 order	 to	 express	 geometric	 constraints	mathematically,	 the	 Finite	 Circle	Method	
(FCM)	is	used.	For	mathematical	expression	of	performance	constraints,	the	distance	constraints	
related	 to	 distance	 relationships	 between	 components	 have	 been	 developed.	 The	 hybrid	
optimization	method	is	proposed	to	optimize	 layout	design	which	is	a	combination	of	Simulated	
Annealing	 optimization	 and	 Quasi	 Newton	 methods.	 The	 optimization	 method	 validation	 is	
applied	on	 simple	 test	 problem.	Finally,	 the	 proposed	 algorithm	 for	 configuration	and	optimal	
layout	 design	 is	 implemented	 on	 communication	 satellite.	 The	 results	 show	 that	 products	 of	
inertial	(objective	function)	are	minimized	and	considered	constraints	of	communication	satellite	
are	satisfied.	
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مقدمه- 1
مستلزم شناسایی است کهطراحی ماهواره یک موضوع پیچیده مهندسی 

گذار در است. از جمله عوامل تأثیرمختلف هايارتباطات بین زیرسیستم
بندي و بحث جانمایی اجزاي هر زیرسیستم در طراحی ماهواره موضوع پیکره

فضاي داخل ماهواره است. در این مقاله طراحی هندسه ماهواره با توجه به
شود. بندي نامیده میفضاي مورد نیاز جهت قرارگیري اجزا، طراحی پیکره

طراحی جانمایی ماهواره نیز به معناي قرار دادن اجزاي موجود، در سازه 
هاي مختلف سبب اختلال در طوري که نه تنها کارکرد متقابل بخشاست، به

یافت. عملکرد سیستم ماهواره نشود؛ بلکه بتوان به کارایی بهینه دست
تأثیر یابد کهاي اهمیت میجانمایی و چیدمان اجزاي ماهواره به اندازه

بنابراین طراحی چیدمان اجزاي دارد؛ ماهوارهسیستمیعملکرد بر مستقیم
	است.کلیدي جهت بهبود عملکرد کل ماهواره فنماهواره یک 



و همکارانمهدي فکورهاي مدار زمین آهنگدر ماهواره	سازي طراحی جانماییبندي و بهینهپیکرهطراحی

1شماره ،15، دوره 1394فروردینمهندسی مکانیک مدرس، 340

	

1HCIرایانه -هاي تعامل انسانتوان به روشجهت طراحی جانمایی می

با استفاده از ZS3شاره کرد. الگوریتم فراگام براي چیدمان اجزاي ماهواره ا
هاي تعامل انسان رایانه توسط شهرابی فراهانی پیشنهاد شده است که روش

بندي اجزا و تشکیل زیرماتریس جانمایی، از یک طرح در این روش با اولویت
رتیب با قراردادن تشود و بدینعنوان جانمایی اولیه استفاده میتجربی به

هاي گزینشی انتخاب ضرایب وزنی براي قیود از میان ماتریس جانمایی، طرح
. ]2- 1[شود شوند که سبب بهینه شدن طراحی تجربی مورد نظر میمی

هاي قابل یابی اجزاي ماهواره در محلاستفاده از قواعد ترکیب جهت مکان
کنند، نظر را برآورده نمیهایی که الزامات مورد قرارگیري و حذف کردن طرح
ها با توجه به . در این روش]4-3[رایانه است - رویکرد دیگري از تعامل انسان

آید که دست میهاي بسیاري بهکه تعداد اجزاي ماهواره زیاد است، طرحاین
بر است.انتخاب طرح مناسب در میان آن، مشکل و زمان

هاي اهواره با استفاده از روشتازگی مطالعات مربوط به طراحی جانمایی مبه
بعدي مورد توجه بسیاري قرار گرفته شده است. موضوعی طراحی جانمایی سه

بعدي شود پیچیدگی محاسباتی در طراحی سهکه در این قسمت مطرح می
قرار داده است که به دلیل 2است که آن را جزء مسائل کاملاً نامعین با زمان

وجود نقاط بهینه محلی بسیار و فضاي جستجوي ناهموار و ناپیوسته، یافتن 
رویکردهاي به]5[رو خواهد شد. مرجع نقطه بهینه سراسري با مشکل روبه

پردازد و مشکلات اساسی در فرایند عدي میبسهمحاسباتی براي جانمایی 
سازي مسائل کلیدي را در بهینه]6[مرجع د. کنجانمایی خودکار را بیان می

کند که این مسائل صورت خودکار بیان میطراحی جانمایی فضاي ماهواره به
شامل مدل کردن ریاضی و الگوریتم مورد استفاده، محاسبه تداخل و 

گیري در طراحی یابی جانمایی، تصمیمرفتگی بین اجزا، الگوي مکانرویهم
شوند. فکور فرایند طراحی ی در مهندسی میجانمایی و رویکردهاي تجرب

هاي موجود را به سه کند و روشسال اخیر بررسی می10جانمایی ماهواره را در 
رایانه و طراحی جانمایی - هاي تجربی، تعامل انسانگروه اصلی که شامل روش

هاي موجود در کند و سپس انواع روشبعدي است، تقسیم میصورت سهبه
.]7[کند بعدي را با جزئیات بیشتري بررسی میسهطراحی جانمایی

دن و کاهش فضاي کرجهت کاهش پیچیدگی محاسباتی، هموار 
هبه دو مرحله جانمایی طراحی جانمایی ماهوارشود که پیشنهاد میجستجو، 

در جانمایی اولیه فاکتورهاي اصلی که بر .]11-8[تقسیم شود اولیه و جزئی 
و دیگر فاکتورهاي فرعی مانند باقی میعملکرد جانمایی تسلط بیشتري دارند، 

بر این اساس، یک طرح جانمایی اولیه شوند.نظر میطور موقت صرفبه
طور مستقیم بر کارآمدي مرحله دوم و کیفیت پیدا کردن حل تواند بهمی

هاي آماري، تجربی، شد. این مرحله از جانمایی با روشگذار بابهینه تأثیر
و دیگر ]8،11[هاي الگوریتم ژنتیک ، روش]9[رویکردهاي هوش مصنوعی 

که اجزا درکدام طبقاتکند یاین مرحله تعیین مگیرد. ها انجام میروش
، در اندپوشی شدهچشممرحلهاین طور موقت در فاکتورهایی که بهقرارگیرند.

گیرند و مکان قرارگیري اجزا با روش میی جزئی مورد توجه قرار جانمای
زیاد جهت جانمایی، به دلیل وجود اجزاي نسبتاً.آیددست میسازي بهبهینه

وجود اهداف و قیود عملکردي نیزدر فضاي جانمایی وشدهزیرفضاهاي ایجاد
فقط به بررسی مرحله طراحی جانمایی جزئی مقالاتبرخی پیچیده، 

توان کار گرفته شده در مرحله جانمایی جزئی را مید. رویکردهاي بهانرداختهپ
-، همکاري انسان]9،11[هاي تکاملی در یک سطح به سه گروه روش

]17،20-11[و استفاده از روش تفکیک و تجزیه زیرسیستم ]15- 12[رایانه 

دن کردر این مقالات تنها هندسه و جرم اجزا جهت برآورده تقسیم کرد، اما 
																																																																																																																																											
1-	Human	computer	interaction
2-	Non-deterministic	polynomial	time-NP	

هاي اینرسی اصلی ماهواره، ممانکردنالزامات کنترل وضعیت مانند مینیمم 
و دن الزامات تعادل استاتیکی و دینامیکی مورد توجه بوده استکربرآورده 

دگی سازي مورد استفاده به دلیل پیچیتمرکز بر دقت و کارائی الگوریتم بهینه
در صورتی که جهت عملکرد محاسباتی و غیرمعین بودن آن با زمان است. 

طور که الزامات مربوط به هر زیرسیستم و اجزا نیز بهاستنه ماهواره لازم یبه
تواند مربوط به سازگاري الکترومغناطیسی جداگانه توجه شود. این الزامات می

زاي حساس به دما و نیز براي اجزاي الکترونیکی، الزامات حرارتی براي اج
نقش بندي و چیدمان اجزاپیکرهی باشد که در طراحیالزامات خاصبرخی 

.زیرسیستم پیشرانشدارد مانند ماهواره سزایی در تعادل به
بندي و جانمایی ماهواره و تأثیرات با توجه به ارتباط بین طراحی پیکره

آهنگ، در این مقاله ینبندي ماهواره زمناشی از زیرسیستم پیشران در پیکره
بندي و جانمایی مورد توجه قرار گرفته شده است. در ابتدا هر دو مسئله پیکره

بندي ماهواره با توجه به زیرسیستم پیشرانش و مخازن الگوریتمی جهت پیکره
بندي و تعداد طبقات ماهواره که پیکرهشود و پس از اینسوختی بیان می

شود. در این فرایند ی ماهواره، اعمال میمشخص شد، پروسه طراحی جانمای
قیود مربوط به الزامات حرارتی و تداخلات الکترومغناطیسی و نیز توجه به 

کشی بین اجزاي الکترونیکی در قالب قید فاصلۀ مجاز نزدیک بودن و یا سیم
	شود.دور بودن بین اجزا پیشنهاد می

بندي ماهوارهطراحی پیکره- 2
شود. بیان می1صورت الگوریتمی در شکل بندي بهرویکرد طراحی پیکره

در ابتدا با توجه به ماموریت، پرتابگر مورد نظر، نوع 1براساس فلوچارت شکل 
ها، هندسه ماهواره و ابعاد آن تعیین سیستم ماهواره، ابعاد و اجزاي زیرسیستم

ماهواره شود. مرحله بعد مربوط به جانمایی اجزاي اصلی که در ماموریت می
گیرد. در نقش اساسی دارند، است. این جانمایی با دیدگاه تجربی انجام می

آهنگ، جانمایی مخازن سوخت که تقریباً نیمی از وزن هاي مدار زمینماهواره
و حجم ماهواره مخابراتی را به خود اختصاص داده، جزء اجزاي اصلی و 

. ]21[دارندماهواره دي بنکه تأثیر زیادي در پیکرهشودپراهمیت محسوب می
با توجه به اهمیت قرارگیري مخازن سوخت در محور مرکزي ماهواره به دلیل 

جایی مرکز جرم و تغییرات ممان اینرسی، اگر مقدار مینیمم کردن جابه
اي باشد که در محور مرکزي ماهواره فضاي لازم براي سوخت به گونه

ش امتیازدهی چندین طرح و قرارگیري آن موجود نباشد، با استفاده از رو
بندي و چیدمان مخازن سوختی گزینش طرحی با بیشترین امتیاز، پیکره

.]23-22[شود تعیین می
مرحله بعد مربوط به تعیین کردن محل و تعداد طبقات جهت قرار دادن 

شود. اجزا روي سطوح آن است که با توجه به ارتفاع بلندترین اجزا تعیین می
گیرد و در صورتی که مودال براي سازه اصلی ماهواره انجام میدر نهایت آنالیز 

فرکانس پایه آن الزامات فرکانس طبیعی پرتابگر را برآورده کند، فرایند 
شود.جانمایی اجزا بر سازه ماهواره اعمال می

سازي جانمایی اجزاي ماهوارهبهینه- 3
مهمی هاي مختصات مناسب در جانمایی موضوعانتخاب سیستم دستگاه

طور مناسب در نظر گرفته شود. در این مقاله براي جانمایی است که باید به
:]11[شود ماهواره، سه دستگاه مختصات زیر در نظر گرفته می

: جهت محاسبه مرکز ثقل کل ماهواره و Oxyzسیستم مختصات سراسري 
ین شود که مکان آن توسط طراح تعیتعیین موقعیت قرارگیري اجزا استفاده می

شود. در این مقاله مختصات سراسري، مرکز سطح مقطع عرضیِ قسمت می
	در نظر گرفته شده است.2انتهایی ماهواره در بخش واسط پرتابگر مطابق شکل 
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بندي ماهوارهالگوریتمی جهت طراحی پیکره1شکل 

	
	محل دستگاه مختصات سراسري2شکل 

	
]12[هاي دستگاه مختصات سیستم3شکل 

ماهواره: براي محاسبه ماتریس اینرسی و ′ݖ′ݕ′ݔ′݋مختصات مرکز ثقلسیستم
در مرکز ثقل کل ماهواره ′݋شود. مبدا زاویه اینرسی کل ماهواره استفاده می

	یابد.تمرکز می
: در مرکز ثقل هر یک ′′ݖ′′ݕ′′ݔ′′݋سیستم مختصات محلی هر یک از اجزا

ماتریس اینرسی و پارامترها هندسی اجزاي از اجزا قرار دارد که براي محاسبه 
دهد.سیستم مختصات محلی را نشان می3شود. شکل جانمایی استفاده می

اي مجموعهOBJ={obj1,obj2,…..,objn}ه که مجموعاستفرض مسئله این 
مین تعداد کل nکه از اجزاء زیرسیستمی ماهواره براي تعیین مکان است

اجزاي مورد نظر است.

سازي جانمایی اجزاي ماهوارهالگوریتم خودکار بهینه4شکل 

عنوان جسم و بهشدهسازي اي یا مکعبی سادهصورت استوانهتمامی اجزا به
شوند. این اجزا به صورت قائم بر سطوح قرار صلب با توزیع یکنواخت فرض می

obji(pi,߰௜صورت امین جزء بهi. در مسئله جانمایی،گیرندمی ,di)شود می، بیان
در سیستم مختصات objiمرکز ثقل وقعیت نقطه مرجعمPi(xi,yi,zi)Tܴ߳3که 

Oxyz݀دهد، را نشان می௜ܴ߳ଷبراي اجزاي به کند.ابعاد اجزا را مشخص می
	aiشوند کهبیان میdi=(ai,bi,hi)Tصورت شکل مکعبی ابعاد به ,biترتیب به

براي . ستارتفاع این اجزاhiومکعبتر سطح مقطعهاي بلندتر و کوتاهطول
شعاع riه د کشوتعیین می,hi)T	di=(riصورت اي شکل ابعاد بهاجزاي استوانه

zامین جزء حول محور iچرخش ௜ߙاست. ارتفاع آن hiسطح مقطع استوانه و

دهد؛ بنابراین طرح کلی جانمایی ماهواره در این را نشان میxyدر صفحه 
شود:) بیان می1صورت رابطه (مقاله به

)1(ܺ =∪௜௡= ,݅ݔ} ,݅ݕ 	{௜ߙ,݅ݖ

اي به دلیل توجه به این نکته، ضروري است که براي اجزاي به شکل استوانه
حول ௜ߙبرابر با صفر است. براي اجزاي مکعبی نیز ௜ߙ، xoyتقارن در صفحه 

شده در بدنه و ثابتهاي براي بخشObj0. چرخدمی௜߳(0,π)ߙدر بازهzمحور 
شود.نظر گرفته میسوختی درمخازناجزاي داخلی مانند 

سازي جانمایی اجزاي ماهواره را فرایند الگوریتم خودکار در بهینه4شکل 
شود، در ابتدا دیده می4طور که در الگوریتم شکل دهد. هماننشان می

ت که مشخص گیرد. جانمایی اولیه بدین معناسجانمایی اولیه انجام می
شود، هر یک از اجزا در کدام طبقه قرار گیرند و سپس در جانمایی جزئی می

شود.شود. در ادامه هر یک شرح داده میمحل دقیق اجزا تعیین می

	سازي جانمایی اولیهبهینه-3-1
سازي طراحی جانمایی است. در هدف مورد نظر در این مرحله، تقریب و ساده

اصلی و مؤثر در عملکرد کلی ماهواره مورد توجه قرار این مرحله فاکتورهاي 
شود که هر یک از اجزا در کدام طبقات گیرند. در این مرحله تعیین میمی

. در این بخش از جانمایی، الزامات خاص مانند موقعیت ]11-8[قرار گیرند 
شوند و تنها نظر میطور موقت صرفاجزا در صفحه و جهت هر یک از اجزا به

مرحله مکان که در ایناست. به دلیل اینzدر نظر گرفته شده، متغیر متغیر
شود؛ سبب کارآمدي یافتن حل بهینه در تقریبی هر یک از اجزا مشخص می

شود.مرحله پسین می
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ازجمله قواعد و قیودي که در این مرحله جهت توزیع اجزا در روي 
:]9[شود صورت زیر تعیین میشود بهسطوح قرارگیري در نظر گرفته می

قاعده پذیرش: مساحت هر طبقه جهت قرارگیري اجزا باید با مجموع ·
	تر باشد.سطح مقطع اجزاي جانمایی مورد نظر در آن طبقه مساوي و یا بزرگ

قاعده مرکز ثقل: مرکز جرم واقعی سیستم ماهواره تا حد امکان باید ·
نزدیک به مرکز جرم مورد نظر باشد.

شده، مدل ریاضی مربوط به مرحله جانمایی اولیه اده از قواعد یادبا استف
طبقه توزیع Lجزء باید روي nشود. فرض شده است که در ادامه ارائه می

شود که بیان میL=(L1,L2,…,Ln)یابد. در نتیجه طرح جانمایی اولیه به صورت 
,௜߳{1,2ܮصورت طبقه بهNباید بین  … اساس تعیین قرار گیرد و براین{ܰ,

) مبین قاعده مرکز ثقل، 2امین جزء در کدام طبقه باشد. رابطه (iشود که می
) به شرح زیر است.3-2تابع هدف است. رابطه (

(ܺ)ܨ)2( = ௠ݖ| − 	|௘ݖ

)3(ଵ݃(ܮ) = { ଵܵ, ܵଶ, … , ܵே} ≤ ߛ ௟ܵ	

g1 .قید مربوط به قاعده پذیرش استZm مرکز ثقل سیستم ماهواره وZe مرکز
(ثقل  شود که تا حد ممکن مرکز ثقل ) سبب می2مورد انتظار است. رابطه 

با Zmمنطبق شود. zواقعی ماهواره با مرکز ثقل مورد انتظار در راستاي محور 
شود.) محاسبه می4استفاده از رابطه (

௠ݖ)4( =
∑ ݉௜ݖ௜௡
௜ୀ଴

∑ ݉௜
௡
௜ୀ଴

	

mi وZiترتیب جرم و موقعیت بهi امین جزء را در راستاي محورz دستگاه
توان سطح قرارگیري میNکند. با فرض وجود مختصات سراسري بیان می

) بیان کرد.5صورت رابطه (را بهziمتغیر 

)5(

ܼ௜

⎩
⎪
⎨

⎪
ଵܪ⎧ + ௧ܦ +

ℎ௜
2
݈௜ = 	اگر	1

.

.

ேܪ + ௧ܦ +
ℎ௜
2
݈௜ = اگر	ܰ

	

ضخامت Dtسطح قرارگیري اجزاست و Nمعرف ارتفاع H1،...،HN) 5در رابطه (
ارتفاع hiشد، طور که یاددهد. همانهر یک از سطوح قرارگیري را نشان می

کند. توجه شود که در مرحله جانمایی سراسري متغیرهاي اجزا را بیان می
zاند و تنها متغیر و زاویه چرخش در صفحه نادیده گرفته شدهyو xمکانی 

مورد نظر است.
௝ܵ(݆ = 1,2, … امین سطح jمجموع سطح مقطع اجزا را در 	(ܰ,

داراي چهار سطح قرارگیري اجزا 5دهد، براي نمونه شکل قرارگیري نشان می
ضریب اطمینان ߛدهد و ماکزیمم ناحیه مجاز هر سطح را نشان میSlاست. 

ߛشود صورت تجربی پیشنهاد میپذیرش است. به ∈ 0ߛ] , 0ߛ + باشد [0.2
଴ߛصورت به଴ߛکه  = ∑ ௜ݏ

[2 ௟ܵ]ൗ௡
௜ୀ଴8[شود بیان می[) ) بیان 3. معادله 

امین طبقه از کل jکند که مجموع مساحت اجزاي توزیع یافته روي می
آید. در دست می) به6با استفاده از رابطه (௝ܵمساحت آن طبقه تجاوز نکند. 

	)؛7صورت رابطه (غیر این

]11[سطوح قرارگیري اجزا5شکل 

صورت متغیر گسسته که متغیر مورد نظر در این مرحله بهبا توجه به این
سازي تکاملی استفاه شود که در این هاي بهینهاست؛ بنابراین باید از روش

1سازي جمعیت ذراتمرحله با استفاده از روش بهینهسازي در این مقاله بهینه

پذیري را انجام گرفته شده است که امکان جستجوي سراسري و بدون مشتق
	کند.فراهم می

سازي جزئیبهینه-3-2
سازي جانمایی اولیه یکی از انواع متغیرهاي مکان که طبقه با اعمال بهینه

انمایی جزئی این پارامتر شود و در نتیجه در مرحله جاجزاست، مشخص می
شود. در این مرحله موقعیت و جهت هر یک از اجزا بر سطوح ثابت فرض می

قراگیري جانمایی باید تعیین شود. درنتیجه طرح متغیرهاي جانمایی جزئی 
شود:) بیان می8صورت رابطه (به
)8(ܺ =∪௜௡= ,݅ݔ} 	{௜ߙ,݅ݕ

است، مرحله جانمایی نشان داده شده 4طور که فلوچارت شکلهمان
سازي ریاضی سازي و مدلصورت جزئی شامل دو بخش، الگوریتم بهینهبه

	.است

سازي ریاضیمدل-3-3
شود: قیود سازي ریاضی به دو بخش اصلی تقسیم میمدل4براساس شکل 

عملکردي و قیود هندسی. قیود هندسی عموماً براي انواع مسائل جانمایی 
ها و گیرد. قیود عملکردي مربوط به محدودیتقرار میخودکار مورد استفاده 

الزامات مورد نظر درطراحی جانمایی اجزاي ماهواره است که به دو بخش قیود 
شود. در کنترلی ماهواره و قیود مربوط به جانمایی اجزاي خاص تقسیم می

شود.ادامه بیان ریاضی هر یک شرح داده می

قیود هندسی-1- 3-3
سازي جانمایی، محاسبه عدم کلیدي در طول فرایند بهینهیکی از مشکلات 

. این موضوع شامل دو بخش آشکارسازي ]6[است تداخل بین اجزاي جانمایی 
کند گیري میزان تداخل است. آشکارسازي تداخل شناسایی میتداخل و اندازه

میزان تداخل،وجود که آیا دو جزء با هم برخورد دارند یا خیر؟ و در صورت 
شود. رویکردهاي مختلفی جهت محاسبه شناسایی محاسبه میخل تدا

با . ]27- 24[وجود داردگیري میزان تداخلافتادگی بین اجزا و اندازههمروي
صورت تابعی پیوسته و افتادگی را بههمتوان تابع رويهاي موجود نمیروش

فضاي بوده وپذیر ند و در نتیجه تحلیل حساسیت امکانکرپذیر بیان مشتق
باید جهت شود که اي ایجاد میطراحی پیچیده، ناهموار و ناپیوسته

هاي غیرگرادیانی مانند الگوریتم ژنتیک، تبرید فلزات و .... سازي از روشبهینه
با الگوگیري از اجزا]29-28[شده در مراجع استفاده شود. در روش ارائه

شوند که به این روش ، به وسیله دایره تقریب زده می2روش المان محدود
اي از خانوادها. در این روش هندسه هر جزء بشودگفته می3دایره محدود

طوري که از ، بهشودتقریب زده می6براساس شکل هاي محدوددایره
کردن فاصله بین دو دایره مرتبط، د افتادگی بین دو جزء با مقیهمروي

																																																																																																																																											
1-	Particle	Swam	Optimization-PSO	
2-	Finite	element	method-	FEM	
3-	Finite	circle	method-	FCM

)6(
௝ܵ = ෍ߚ௜ݏ௜

௡

௜ୀଵ

௜ߚ = ቐ
1	݈௜ = 	اگر݆

0	 اینصورتغیردر
	

)7(
௜ݏ = ቐ

ܽ௜ܾ௜مکعبی

௜ଶݎߨ اياستوانه
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توان به بهبود در نظر از جمله مزایاي این روش را میشود.جلوگیري می
شود حوزه د که سبب میکرصورت هموارتر اشاره گرفتن فضاي جستجو به

هاي گرادیانی را با توجه به طراحی مقعر شود و نیز امکان استفاده از روش
.کندهموار بودن محیط طراحی فراهم می

قیود عملکردي-2- 3-3
شوند: دسته اول قیود مربوط به کنترل ه اصلی تقسیم میاین قیود به دو دست

شود، این قیود ماهواره است که از طرف زیرسیستم کنترل وضعیت تعیین می
شود که در بخش مربوط به روابط ممان اینرسی و مرکز جرم کل ماهواره می

ها بیان خواهد شد. دسته دوم قیودي هستند که جهت عملکرد روابط آن4- 3
هاي ماهواره باید رعایت شود؛ به عبارتی ر یک از اجزاي زیرسیستممناسب ه

شود. براي نمونه باتري به ها قیود مربوط به اجزاي خاص گفته میدیگر به آن
دلیل حساسیت به تغییرات دمایی لازم است که جهت عملکرد مناسب در 

ها و هاي خاص نگهداري شود و یا برخی از اجزا مانند فرستندهمحل
هاي رادیویی به دلیل اثرات سازگاري الکترومغناطیسی بر یکدیگر باید رندهگی

نسبت به یکدیگر در مکان مناسب قرار گیرند؛ تا امکان اختلال در 
برخی از اجزا جهت ها به کمینه برسد؛ بنابراین هاي اطلاعاتی آنسیگنال

. شودرفته در نظر گهابراي آنالزاماتیلازم است که،شانبهبود در عملکرد
صورت قید فاصله نزدیک و دور بودن اجزا بهاجزاي خاص الزامات مقالهدر این 

کند که دو اجزا نباید فرموله شده است. ارتباط نزدیک بودن اجزا بیان می
بیشتر از یک فاصله مجاز از هم دور باشند. کاربرد ارتباط نزدیکی بین اجزا 

باشند که با هم ارتباط داشته باشند است که اجزا در چیدمان نیاز وقتی مفید 
کشی بلند وجود داشته باشد. ارتباط دور و امکان نویزپذیري به دلیل سیم

نزدیک یکدیگرکند که دو اجزا از یک فاصله مجاز نباید به بودن اجزا بیان می
شود که عملکرد اجزا بر هم کاربرد ارتباط دوري اجزا وقتی اعمال میباشند.

. در بخش ]30[ت مانند انتقال گرما یا تداخل الکترومغناطیسیگذار استأثیر
	شوند.پسین این روابط بیان می

سازي جهت جانمایی جزئیبیان ریاضی قیود و اهداف بهینه-3-4
) بیان 17- 9به صورت روابط (Xتابع هدف و قیود طبق متغیرهاي طراحی 

شود.می
(ܺ)ܨ)9( = |௫௬ܫ| + |௬௭ܫ| + 	|௭௫ܫ|

)10(ଵ݃(ܺ) = ෍ ෍ ∆ ௜ܸ௝

௡

௝ୀ௜ାଵ

௡ିଵ

௜ୀ଴

≤ 0	

)11(݃ଶ(ܺ) = ௠ݔ| − |௘ݔ − ௘ݔߜ ≤ 0	

)12(݃ଷ(ܺ) = ௠ݕ| − ௘ݕ | − ௘ݕߜ ≤ 0	

)13(݃ହ(ܺ) = ௜௝ܮ∆ − نزدیکܮ∆ ≤ 0	

)14(݃଺(ܺ) = دورܮ∆ − ௜௝ܮ∆ ≤ 0	

)15(݃଻(ܺ) = ௭௭ܫ − ௫௫ܫ ≤ 0	

)16(⎩
⎪
⎨

⎪
⎧଼݃(ܺ) = ௭௭ܫ − ௬௬ܫ ≤ 0
݃ଽ(ܺ) = ௫௫ܫ − ௬௬ܫ ≤ 0

ଵ݃଴(ܺ) = ௬௬ܫ − ௫௫ܫ)
(௭௭ܫ ≤ 0

	

)17(⎩
⎪
⎪
⎨

⎪
⎪
⎧
଼݃(ܺ) = ௬௬ܫ − ௭௭ܫ ≤ 0
݃ଽ(ܺ) = ௬௬ܫ − ௫௫ܫ ≤ 0
ଵ݃଴(ܺ) = ௫௫ܫ − ௭௭ܫ) +

(௬௬ܫ ≤ 0

ଵ݃ଵ(ܺ) = ௫ଶ(9ߪ)− + ௭ଶߪ
௫(6ߪ+(௭ߪ6+ −
(௭ߪ14 + 1) < 0

	

]29[براي اجزاFCMتقریب 6شکل 

]31[نواحی پایداري براي ماهواره با کنترل گرانشی 7شکل 

هاي اینرسی ضربدري است که این الزام از ممانتابع هدف مینیمم کردن 
هاي کنترل طوري طراحی سیستماي دارد، بهلحاظ کنترلی اهمیت ویژه

-10گیرد. روابط (ماهواره با فرض عدم وجود ممان اینرسی ضربدري انجام می
صورت قیدهاي نامساوي کند که بهسازي را بیان می) قیود مسئله بهینه17

شودند.بیان می
∆) 10رابطه ( ௜ܸ௝افتادگی بین همبرخورد و رويد عدموقیobji وobjj را

روش تداخل اجزا بیان ریاضی عدم، جهت یاد شدطور که کند. همانبیان می
قید تعادل )11،12. رابطه (قرار گرفته شده استاستفادهدایره محدود مورد 

مرکز ثقل واقعی کل ,zm)	,ym	Om(xmکهدهد نشان میاستاتیکی ماهواره را 
استOmموقعیت مورد انتظار نسبت به )	,ye,ze	(xe	Oeسیستم ماهواره است.

௘ݕߜ௘ݔߜ)است.بر مرکز هندسی ماهواره که منطبق , طاي قابل قبول از خ(௘ݖߜ
لحاظ مهندسی است.

کند را بیان میقید مربوط به نزدیک بودن اجزاي موردنظر ) 13(رابطه
حداکثر فاصله مجاز نزدیکܮ∆دهد ورا نشان میobjjو objiفاصله بین ௜௝ܮ∆که 

قید )14(کند. رابطههم تعیین میبین دو اجزا را جهت نزدیک بودن به
دن الزمات کرمربوط به دور بودن برخی از اجزاي خاص در جهت برآورده 

حداقل فاصله بین اجزا جهت دور در نظر دورܮ∆کند که عملکردي را بیان می

شود.) بیان می18با استفاده از رابطه (L୧୨∆است. ها گرفتن بین آن

௜௝ܮ∆)18( = ට(ݔ௜ − ௝)ଶݔ + ௜ݕ) − 	௝)ଶݕ

هاي غیرچرخان را بیان ) قیود مربوط به پایداري ذاتی ماهواره17- 15روابط (
دهد و قیود ور پیچ را نشان می) قید پایداري ماهواره حول مح15کند. رابطه (می

) مربوط به پایداري ماهواره حول محور رول و یاو است. دو ناحیه 16،17رابطه (
(Bو Aپایداري  (A) پایداري در ناحیه 16وجود دارند. رابطه  ) 17و رابطه 

این دو ناحیه پایداري را 7دهد. شکل را نشان میBشرایط پایداري در ناحیه 
. روابط ]31[آیند دست می) به19،20طبق روابط (௭ߪو ௑ߪدهد. نشان می

معادلات ممان اینرسی و مرکز ثقل در پیوست آورده شده است.

௑ߪ)19( =
௬ܫ) − (௭ܫ

௫ܫ
	

௭ߪ)20( =
௬ܫ) − (௫ܫ

௭ܫ
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کار گرفته شدهسازي بهالگوریتم بهینه-3-5
و غیرخطی 1چندوجهیسازي بعدي از مسائل بهینهسازي سهمسائل بهینه

به و بر پایه گرادیانیسازي سنتیبهینهفنونبا استفاده از که تقریباًاست 
سخت) آن 2NPپیچیدگی مهندسی و محاسبات نامعین با زمان (دلیل 

سازي مناسب . به همین دلیل استفاده از الگوریتم بهینه]14[است غیرممکن 
از یک سو نیاز به استفاده از با توجه به قیود مسئله اهمیت زیادي دارد. 

هایی است که امکان جستجوي سراسري را فراهم کند و از طرف الگوریتم
هاي تکاملی امکان دست آید. الگوریتمدیگر دقت مناسبی از نقطه بهینه به

کنند، اما محدوده جستجوي سراسري و یافتن نقطه بهینه مطلق را فراهم می
هاي گرادیانی مانند شبه نند. الگوریتمکتقریبی نقطه بهینه را مشخص می

کنند، اما در آن جستجو به نیوتن امکان یافتن نقطه دقیق بهینه را فراهم می
توان نقطه گیرد. با استفاده از ترکیبی از این دو میصورت محلی انجام می

سازي صورت دقیق یافت. به همین دلیل از الگوریتم بهینهبهینه سراسري را به
زات جهت یافتن نقطه بهینه سراسري و از الگوریتم گرادیانی شبه تبرید فل

ترتیب روش تبرید شود. بدیننیوتن جهت بهبود نتایج بهینه استفاده می
کند.عنوان نقطه آغاز روش شبه نیوتن فراهم میفلزات جواب اولیه را به

سازي نیاز به استفاده ازبا توجه به روابط موجود در مقاله جهت بهینه
مقید تبدیل هاي رایج براي مسائل روش اداره قیود نیز است. یکی از روش

مقید است. در این مقاله از روش پنالتی خارجی جهت اداره ها به مسائل ناآن
قیود استفاده شده است. در روش پنالتی خارجی، با اضافه کردن جریمه به 

ی قیود را برآورده هاي ناممکن، امکان یافتن جواب قابل قبولی که تمامجواب
)، تابع هدف در نظر گرفته 21در این روش براساس رابطه (.کند، وجود دارد

سازي،به تابع هدف تبدیل یافته غیرواقعی و نامقید تغییر شده براي بهینه
سازي در این شماتیک چارچوب استفاده شده روش بهینه8شکلیابد.می

.]32[دهد مقاله را نشان می

)21(

߮(ܺ) = (ݔ)݂ + 2[(ܺ)݆ܩ]෍)݅ݎ +

ܬ

݆=1

෍[݇ܪ(ܺ)]2

ܭ

݇=1

)	

ଶ[(ܺ)௝ܩ] = [max൫0,݃௞(ܺ)൯]ଶ	
دهد که در صورت تجاوز و برآورده نشدن قیود، تابع ) نشان می21معادله (

پارامتر جریمه riشود. به جریمه میriهدف با اضافه شدن مربع قید با ضریب 
در صورتی که قیود برآورده نشوند، با ضریب iازاي افزایش شود که بهگفته می

cشود.تر میبزرگ

	کار گرفته شدهاعتبارسنجی الگوریتم به-1- 3-5
سازي مورد استفاده باید جهت صحت سنجی از نتایج حاصل از الگوریتم بهینه

کارآمدي و دقت آن مورد بررسی قرار گیرد، به همین دلیل این روش 
شود. تست نمونه از نه ساده اعمال میسازي روي یک تست نموبهینه

اي با تعداد انتخاب شده است که یک ماهواره ساده شده استوانه]18[مرجع 
N(N=18)اي و یک طبقه و دو سطح قرارگیري در قسمت بالایی جزء استوانه

گیرند. جهت سادگی و پایینی طبقه است که در هر سطح نهُ جزء قرار می
ݖ′ݕ′ݔ′݋راسري بر مختصات فرض شده است که مختصات س منطبق باشد.′

نمایش داده شده است. شعاع بدنه ماهواره 9ماهواره تست نمونه در شکل 
Ro=520mm و ارتفاع آنH=Ro است. شعاع محفظه قرارگیري اجزاR=500mm

دهد ارتفاع هر یک از اجزا را نشان میhiاست که باید اجزا در داخل آن قرار گیرند. 
فرض mi=ri2/1000صورت ها بهو جرم آنhci=hi/2که ارتفاع مرکز ثقل اجزا 

دهد.مشخصات پارامتري هر یک از اجزا را نشان می1شود. جدول می
																																																																																																																																											
1-	Multimodal	
2- Non-deterministic	polynomial	time	

چارچوب الگوریتم مورد استفاده8شکل 

]18[عنوان نمونه تست ماهواره ساده شده به9شکل 

	]18[مشخصات اجزاي مربوط به ماهواره تست نمونه 1ل جدو
	سطح قرارگیري

	ߚ

	جرم
mi	(kg)	

	ارتفاع
hi(mm)	

	شعاع
ri(mm)	

i

൫√2	௜ଶ/1000R/2ݎ1 − 1൯ܴ	4-1
௜ଶ/1000R/2൫3ݎ1 − 2√2൯ܴ	9-5
൫√2	௜ଶ/1000R/2ݎ-1 − 1൯ܴ	13-10
൫3	௜ଶ/1000R/2ݎ-1 − 2√2൯ܴ	18-14

عنوان یک سیستم ماهواره جهت جانمایی بهاین تست نمونه با تعدادي اجزا 
در نظر گرفته شده است. تابع هدف X=(xi,yi)جهت پیدا کردن طرح جانمایی 

هاي اینرسی حول محورهاي اصلی ماهواره است. مینیمم کردن مجموع ممان
صورت زیر بیان شده است:قیود مربوطه، جهت برآورده کردن آن به

یکدیگر و نیز بین اجزا با بدنه ماهواره ایجاد تداخلی بین هر یک از اجزا با ·
ܸ∆نشود؛ یعنی  = 0	

خطاي مرکز جرم سیستم ماهواره نسبت به مقدار مورد انتظار از حد ·
ݔߜمجاز تجاوز نکند . مقدار مجاز برابر  = ݕߜ = ±3mm	

خطاي زاویه اینرسی سیستم ماهواره نباید از حد مجاز تجاوز کند. ·
ݕߠߜمجازمقدار]18[(مراجعه به مرجع  = ݖߠߜ = 0.03radشود.)فرض می

قید 90متغیر موقعیت قرارگیري،36ترتیب در این نمونه تست بدین
تداخل اجزا و نیز چهار قید مربوط به مرکز ثقل و زاویه اینرسی ماهواره عدم

r c r= ´
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قید موجود است.94وجود دارد؛ بنابراین در این نمونه تست 
دست آوردن موقعیت بهینه هر یک بهسازي هیبرید جهتالگوریتم بهینه
دست به]18[در f=115.40kg.m2شود. مقدار تابع هدف از اجزا اعمال می

آمده است. نتیجه حاصل با استفاده از روش هیبرید ترکیبی تبرید فلزات و 
بیان 2است. موقعیت قرارگیري اجزا در جدول kg.m2f=118.35نیوتن شبه

مقایسه شده است و ]18[رگیري اجزا در مرجع شده است که با موقعیت قرا
نشان داده شده است.3نتایج حاصل از ارضاي قیود نیز در جدول 

دهد و نیز مقایسه مقادیر تابع هدف نشان می3نتایج موجود در جدول 
شده داراي کارآمدي به نسبت خوبی بوده است.کار گرفتهکه الگوریتم به

ماهواره نمونه مخابراتی- 4
است. kuماموریت این ماهواره رله مخابراتی امواج الکترومغناطیسی باند 

	بیان شده است.4در جدول ها اطلاعات مربوط به اجزاي هر یک از زیرسیستم

بندي ماهواره مخابرانی نمونه عملیاتیطراحی پیکره-4-1
ي و تعیین هندسه و ابعاد ماهواره با توجه به پرتابگر و نوع سیستم پایدارساز

	شود.گیرد که در ادامه شرح داده میمحموله انجام می
مورد نظر براي این ماهواره، امکان قراردادن آن را در مدار انتقالی پرتابگر

شکل ترتیب در هاي پرتابگر و فضاي فیرینگ آن بهکند که ویژگیفراهم می
	آورده شده است.5و جدول 10

ا با روش هیبرید و روش موجود در تئوريمقایسه بین موقعیت قرارگیري اجز2جدول
i	آمدهدستمقادیر به	ݔ)௜, ,௜ݔ)	مقدار تئوري	(௜ݕ 	(௜ݕ
1)30/290-,5/26 -()81/295-,90/27-(
2)51/26-,56/291()34/29-	,26/293(
3)56/26,32/293-()33/25	,26/294-(
4)33/290,12/27()55/288,84/25(
5)65/0,75/0()08/4-,12/1(
6)26/268-,21/320-()26/272-,91/319 -(
7)65/264,45/325()08/265,17/331(
8)50/322-,84/265()85/321-,49/267(
9)32/320,44/265-()90/318,31/267-(
10)01/300,95/32()07/299,07/33(
11)26/85-,55/290()52/27-,363/288(
12)46/296-,55/29-()15/298-,47/30-(
13)62/35,65/294-()39/40,50/293-(
14)02/268-,23/320-()93/269-,47/322-(
15)65/334,25/263-()61/331,37/259-(
16)65/3-,30/2()69/4-,73/3-(
17)21/265,85/323()90/262,60/326(
18)03/317-,05/262()11/320-,74/263(

بررسی مقادیر برآورده شدن قیود مربوط به ماهواره تست نمونه3جدول

خطاي انحراف مرکز جرم
(mm)

زاویه اینرسی
	(rad)	ߠ

مقادیر ممان اینرسی
(kgm2)	

قید 
ܸ∆تداخلی

x-axis	y-axisy-axisz-axisx-axis	y-axisz-axis
025/0-02/0 -001/0002/078/3792/3465/450

. گیردقرار می2143×2143ابعاد بیشینهبامربعیمقطع دراین فضادرنتیجه 
4100، زیرا تا ارتفاع یستفضاي فیرینگ از نظر ارتفاعی داراي محدودیت ن

متر میلی6297تا 4100اي و از صورت استوانهبهفضاي فیرینگمترمیلی
است.مخروط صورت نیمبهي دسترسیفضا

با توجه به ره باید ابتدا مقطع هندسی بندي ماهواجهت طراحی پیکره
ي فیرینگ پرتابگر، تعیین شود و سپس با توجه در فضاهمحدودیت ایجاد شد

مقاطع هندسیانواع11شکل شود. به حجم مورد نظر ارتفاع مشخص می
.دهدرایج ماهواره را نشان می

، یديهاي خورشسیستم پایدارسازي، آرایهباید بهمقطع ماهوارهدر انتخاب
از میان انواع مقاطع .بیشینه فضاي دسترسی جهت جانمایی توجه شود

زیر شرحی به یمزایابه دلیل داشتن هندسه مکعبی، 11موجود در شکل 
:شودانتخاب می

مخابراتی نمونه سیستم پایدارسازي ماهوارهنوعکهبا توجه به این·
هایی با ماهوارهبنديپیکره، معمولاًطراحی شده استسه محوره عملیاتی، 

اي و داراي صفحات خوشیدي باز صورت غیراستوانهبهکنترل سه محوره
.]33،21[است شونده 

بندي جهت تعیین پیکره، توجه به ساخت و مونتاژ نکته مهم دیگر·
تري اي یا مکعبی امکان ساخت راحتهاي استوانهکه ماهوارهاستها ماهواره

	.کنندرا فرهم میهاي شش یا هشت وجهی نسبت به ماهواره
هاي که بیشتر اجزاي داخلی ماهواره به صورت جعبهبا توجه به این·

مکعبی شکل هستند، امکان استفاده از فضاي داخلی بیشتري جهت جانمایی 
	اجزا در هندسه مکعبی وجود دارد.

.گیرد.انجام میترآسانامکان نصب قطعات در این نوع هندسه نیز ·
هاي مخابراتی که از سال ماهوارهبیشترآمده دستهنتایج بساسبرا·

	د.اناند، داراي شکل مکعبی بودهبه بعد با موفقیت، ماموریت انجام داده1990
	

فضاي فیرینگ پرتابگر10شکل 

مقاطع رایج براي سازه ماهواره11شکل 
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اطلاعات اجزاي ماهواره4جدول 
	(kg)جرم 	(mm3)ابعاد 	تعداد 	هازیرسیستماجزاي 	کد 	هاسیستمزیر

16	 1005151602	 1 	گیرنده PLR	

	محموله
32	 13351045/579	 1	 	فرستنده PLT	

	 634شعاع  1	 	(بشقابی)آنتن فرستنده بزرگ PLA1	

	 	502شعاع 1	 	آنتن گیرنده کوچک (بشقابی) PLA2	

	 _	 2	 	کننده آنتنتغذیه PLF1-2	

45/1	 185179281	 1	 فرستنده رادیوئی TCRT1-2	

مخابرات
45/1	 275179281	 1	 	گیرنده رادیوئی TCRR3-5	

50/0	 3349160	 1	 	ایزولاتور TCI1-4	

	 	 1	 	آنتن همه جهته TCA	

30	 469179231	 2	 باتري PWB1-2	

	توان
5/30	 469244469	 1	 	واحد کنترل توان PWC	

5/39	 	مترمربع11 	 	آرایه هاي خورشیدي
PWA	

5/39 	 هاکشیسیم
5/17	 260169180	 1	 واحد پردازشگر مرکزي

OBDH	 	پردازشگر
5/9	 _	 	 سیم
5/3	 205170170	 2	 	حسگرهاي زمین ACSE1-2	

کنترل موقعیت و وضعیت

01/0	 355050	 12	 	حسگرهاي خورشیدي غیردقیق ACSS1-12	

35/0	 46121131	 4	 	حسگرهاي خورشیدي دقیق ACSS1-4	

5/3	 289171159	 2	 	حسگرهاي ستاره ACST1-2	

75/8	
173شعاع: 
	125ارتفاع: 

3	 	العملیهاي عکسچرخ ACMW1-3	

5/7	
174شعاع: 
	350ارتفاع:

1	 	درجه45العملی هاي عکسچرخ ACMW4	

5	 149179230	 2	 	ژیروسکوپ ACGR1-2	

5/0	 	 16	 	تراستر ACTR1-16	

	+جرم مخزن970 	لیتر749حجم: 	 کنندهاکسید PRO	

	پیشرانش
	+جرم مخزن525 	لیتر749حجم: 	 سوخت PRF

13+8	 	752ارتفاع:197شعاع: 2	 مخازن فشارنده PRP1-2	

	 	705ارتفاع:355شعاع: 1	 موتور اوج PRL

هاي پرتابگرویژگی5جدول 

	موریتأم ارتفاع
(m)	

نیروي پرتاب
(kN)	

قطر فیرینگ
(m)	

ظرفیت پرتابگر
(kg)	

	GTOمدار انتقالی 5/52 2962	 35/3	 2600	

با شود.ه میتخمین زد، مساحت آنماهوارههندسه سطح مقطعبا تعیین 
توجه به فضاي دسترسی پرتابگر و توجه به قرارگیري اجزایی براي جانمایی 

شده در پرتابگر صورت جمعصفحات خورشیدي که بهها و خارجی مانند، آنتن
سطح مقطع،دیگر اجزا مانند سنسورها و تراسترهانیز و گیرندقرار می

شده اشغالحجمیي فضا4جدولاستفاده ازبا شود. ماهواره طراحی می
حجم ماهواره ترتیب ، بدینشودزده میتخمینهاتوسط اجزاي زیرسیستم

به ابعاد ماهواره توجه در تعیین . استوع حجم اجزاي ماهواره ممضربی از مج
پیشران، فضاي خطوط انتقال، نیکیکشی بین اجزاي الکتروفضایی جهت کابل

داراي اهمیت است.استفاده مناسب نصب و فضاهاي غیر
از سوي دیگر به دلیل اهمیت قرارگیري مخازن در محور مرکزي ماهواره، 

شود اي افزایش داده میگونهسوخت، ارتفاع ماهواره بهبا توجه به حجم مخازن 
الف قرار -12که هر دو مخازن سوخت و اکسیدکننده بر یکدیگر مانند شکل

ها درون استوانه گیرند. جهت افزایش استحکام سازه و امکان نصب مخازن، آن
که قرارگیري مخازن بر گیرند.با توجه به اینب قرار می-12مرکزي مانند شکل

شود؛ بنابراین سطح مقطع ماهواره به دیگر سبب افزایش ارتفاع ماهواره مییک
شده براي ماهواره، ابعاد در نظر گرفتهترتیبیابد. بدیننسبت کاهش می

ب مدل -12شود که در شکلمتر فرض میمیلی1700×1400×2800
شود.بندي آن دیده میپیکره

توان سه ها، میاجزاي زیرسیستمبا توجه به ارتفاع بلند ماهواره و اتفاع 
4طبقه جهت قرارگیري اجزا تعیین کرد. بیشترین ارتفاع اجزا طبق جدول 

ها، ارتفاع هستند که با تعیین طبقات آنPRP1-2و PLTو PLRاجزاي 
در PLTو PLRشود. قرارگیري اجزایی مانند ها مشخص میهریک از طبقه

در PRP1-2هاي فرستنده و گیرنده و نطبقه دوم به جهت ارتباط زیاد با آنت
شود؛ بنابراین طبقه اول به دلیل نزدیک بودن به زیرسیستم پیشران تعیین می

متر تعیین میلی2300متر و ارتفاع طبقه دوم میلی900ارتفاع طبقه اول
نشان داده شده 12بندي مدل دوم براساس شکل ترتیب پیکرهشود. بدینمی

است.
ت پرتابگر براي طراحی سازه ماهواره، الزامات فرکانسی آن از دیگر الزاما

است تا پرتابگر و ماهواره در زمان پرتاب دچار رزونانس نشوند، الزامات 
صورت زیر است:کند؛ بهاي که این پرتابگر آ ایجاد میفرکانسی

باشد.HZ10تر از فرکانس عرضی مد اصلی ماهواره بزرگ
باشد.HZ30تر از ماهواره بزرگفرکانس طولی مد اصلی 
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بالف
طراحی )ب؛ قرارگیري مخازن سوخت و اکسیدکننده بر یکدیگرالف) 12شکل

بندي ماهوارهپیکره

مود اول ارتعاش عرضی13شکل 

نتایج تحلیل مودال ماهواره نمونه عملیاتی6جدول 
هشتمهفتمششمپنجمچهارمسومدوماولمود
4/207/296/569/62714/742/774/107	(Hz)فرکانس

	

افزار المان محدود براي سازه اصلی انجام گرفته تحلیل مودال با استفاده از نرم
6شده است. نتایج حاصل از تحلیل مودال براي هشت مود اول در جدول 

شود، الزامات پرتابگر دیده می6طور که در جدول نشان داده شده است. همان
مود اصلی ارتعاش را 13اند. شکل طبیعی پرتابگر را برآورده کردهفرکانس 

دهد.براي سازه ماهواره نشان می

سازي طراحی جانماییبهینه- 4-2
در ابتدا هر یک از اجزا و نیز محیط طراحی با استفاده از روش دایره محدود 

شده، بندي طراحی اند و سپس مکان هر یک از اجزا در پیکرهتقریب زده شده
شود.، مشخص می4با استفاده از الگوریتم خودکار جانمایی بهینه شکل
جز وجود دارند که باید 17در این ماهواره نمونه به جز مخازن سوخت 

	ها مشخص شود.محل قرارگیري آن

جانمایی اولیه-1- 2- 4
برخی از جهت بهبود عملکردبیان گردید، 2- 3- 3طور که در بخش همان
اجزاي برخیعنوان نمونه . بهشودالزاماتی در نظر گرفته ت که لازم اس، اجزا

به دلیل تلفات الکتریکی و امکان نویزپذیريالکتریکی جهت کاهش 
بلند، بهتر است که به یکدیگر نزدیک باشند و یا برخی از اجزاي کشیکابل

حساس و مستعد به جذب امواج الکترومغناطیسی باید محافظت شوند و دور 
هاي خاص از امواج الکترومغناطیسی نگه داشته شوند. در نظر گرفتن محل

ت براي اجزایی که نیازهاي حرارتی خاصی دارند، نمونه دیگري از این الزاما
کند.الزامات مربوط اجزاي ماهواره نمونه را بیان می7جدول .است

قیود مربوط به اجزاي خاص7جدول 
	اتتوضیح الزامات 	هاسیستمزیر

تأثیرات الکترومغناطیسی-
الزامات حرارتی(نزدیک به -

صفحات رادیاتور)

PLTاز PLRور بودن د-

به PLTو PLRنزدیک بودن-
جنوبی-صفحه شمالی

محموله

الزامات حرارتی-
کاهش اتلاف توان -
کشیکابلو

به PWB1-2نزدیک بودن-
	جنوبی-صفحات شمالی

به مصرف PWCنزدیک بودن -
PLRو PLTهاي اصلی کننده

توان

کاهش امکان نویزپذیري و -
کشی بین اجزاسیم

ارتعاشات زیاد ممکن است -
سبب قطع شدن اتصالات و 

ارتباطات شود.

به به زیرسیستم نزدیک -
متريهلمخابراتبراي ارتباطات ت

هایی که در آن دور از مکان-
ارتعاشات زیاد است. (اینترفیس 

ماهواره با پرتابگر)

پردازشگر

نزدیک بودن به آنتن تله -
	متري

	تأثیرات الکترومغناطیسی
	OBDHارتباطات زیاد با -
کاهش امکان نویزپذیري و -

کشی بین اجزاسیم

یک بودن زیرسیستم نزد-
مخابرات به صفحه رو به زمین

TCRTاز TCRRدور بودن -

TCIبه TCRTنزدیک بودن -

OBDHبه TCRTنزدیک بودن -

	OBDHبه TCRRنزدیک بودن -

	مخابرات

	

بخش براساسکه ست ارتفاع اجزادر جانمایی اولیه،کنندهعوامل محدود
برخی از اجزا که داراي بیشترین ارتفاع بندي با تعیین طبقه قرارگیريپیکره

، شود، توصیه می7. با توجه به جدول آیددست میبهارتفاع طبقات هستند،
زیرسیستم مخابرات به صفحه رو به زمین نزدیک باشد به همین دلیل اجزاي 

، گیرندمیقرار ومر طبقه سدTCIو TCRT ،TCRRزیرسیستم مخابرات 
که طبق الزامات باید از ارتعاشات دور و به به دلیل اینOBDHهمچنین 

. شودزیرسیستم مخابرات نزدیک باشد، مکان آن نیز در طبقه سوم تعیین می
هاي گیرنده و به محمولهPWCقید نزدیک بودن با توجه بهاز طرف دیگر

در طبقه دوم که آنمکان ،هاي اصلی توان هستندفرستنده که مصرف کننده
ها هم به دلیل ارتباط زیاد با واحد د. باتريشوارند تعیین میها قرار دمحموله

-2(بقیه اجزا با توجه به روابط ند.شوکنترل توان نیز در طبقه دوم تعیین می
که جدول شودتعیین میناشطبقه قرارگیری،سازي جانمایی اولیهبهینه) با 3
دهد.مکان هر یک از اجزا را نشان می8

جانمایی جزئیسازي بهینه-2- 2- 4
سازي شامل تابع هدف، میانگین زمان اجراي نتایج حاصل از بهینه9جدول 

دهد. ارزیابی الگوریتم سازي، بهترین زمان اجرا و نرخ موفقیت را نشان میبهینه
سازي با توجه به دقت و کارآمدي محاسباتی، قدرتمندي و نیز نرخ موفقیت بهینه

اجرا نیز مدت زمانی است که الگوریتم گیرد. زمان مورد سنجش قرار می
مرتبه انجام 10سازي، کند تا نقطه بهینه را بیابد. بهینهسازي سپري میبهینه

گرفته شده است و براساس آن میانگین زمان محاسباتی و نرخ موفقیت سنجیده 
دهد.، موقعیت قرارگیري هر یک از اجزا را نشان می10شده است. جدول

هاي اینرسی و مرکز ثقل را در مد نامی و جدول مانمقادیر م11جدول 
دهد. هاي اینرسی و مرکز ثقل را در مد پرتاب نشان میمقادیر ممان12

شود، مرکز جرم ماهواره به دلیل دیده می12و 11طور که در جدول همان
zکند. این تغییرات در راستاي محور جایی سوخت تغییر میتغییر جرم و جابه

جایی مرکز جرم ماهواره در دیگر محورها قابل ملاحظه است. جابهنسبت به 
متر حول مرکز هندسی میلی97/57از فاز پرتاب تا فاز نامی، zراستاي محور 
ماهواره است. 
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طبقات قرارگیري اجزا در جانمایی اولیه8جدول 

اجزا
طبقات

قرارگیري
اجزا

طبقات
قرارگیري

اجزا
طبقات

قرارگیري
PLR2TCRT	3ACMW1	3
PLT	2TCRR	3ACMW2	3

PWB1	2TCI	3ACMW3	3
PWB2	2ACGR1	2PRP1	1
PWC	2ACGR2	3PRP2	1

OBDH	3ACMW4	2

	سازي جانمایی جزئینتایج حاصل از بهینه9جدول 
بهترین مقدار

تابع هدف
قیود

تداخلی
اندازيمیانگین زمان راه

)s(
اندازيبهترین زمان راه

(s)	
نرخ

موفقیت
6-10×39/5076/19276/129640%

موقعیت قرارگیري هر یک از اجزا10جدول 
α	X(mm)Y(mm)	اجزا
PLR	886/145595	180	
PLT	712/443	5/617-	180	

PWB1	208/700-	550	90	
PWB2	507/334-	550-	90	
PWC	197/59347/293	590/119	

OBDH	304/317	741/293-	535/23	
TCRT	992/672	962/110-	290/157	
TCRR	298/190-	651/568-	645/8	

TCI	003/671	161/96	716/97	
ACGR1	148/552-	255/312	208/54	
ACGR2	281/560-	554/321	073/25	

ACMW4	196/605	964/313	629/73	
ACMW1	371/596	508/489	0	
ACMW2	475/374-	618	0	
ACMW3	768-	153/507	0	

PRP1	600	450	0	
PRP2	600-	450-	90	

هاي اینرسی و مرکز ثقل در مد نامیممان11جدول

	ممان اینرسی حول محور اصلی
Ix	

(kg	m2)	
Iy	

(kgm2)	
Iz	

(kgm2)	
909/769	19/271	75/644	

	ممان اینرسی ضربدري
Ixy

(kgm2)	
Ixz

(kgm2)	
Iyz

(kgm2)	
6-10×765/0	6-10×58/4-	6-10×052/0-	

	مرکز جرم
Xc

(mm)	
Yc

(mm)	
Zc

(mm)	
239/3860/9	97/1403

تر از مرکز در فاز پرتاب به دلیل پر بودن مخازن از سوخت، مرکز جرم پایین
متر نسبت به مرکز هندسی است و در فاز میلی54هندسی و داراي اختلاف 

متر بالاتر از مرکز میلی97/3فاصله نامی مرکز جرم با خالی شدن مخازن، با 
گیرد.هندسی قرار می

هاي اینرسی ماهواره تحت تأثیر تغییر جرمِ ناشی از مصرف سوخت، ممان
گیرند و در فازهاي نامی و نرمال هاي خورشیدي قرار میباز و بسته بودن آرایه

زن پر اند و مخاهاي خورشیدي جمع شدهیابند. در فاز پرتاب آرایهتغییر می
هستند؛ بنابراین باید جرم سوخت در فاز پرتاب در نظر گرفته شود و نیز به 

گذاري آن در ممان اند، تأثیرهاي خورشیدي جمع شدهکه آرایهدلیل این

شود شود. پر بودن مخازن سوخت سبب میاینرسی ماهواره نادیده گرفته می
متمایل باشد که این به سمت پایینzکه مرکز جرم ماهواره در راستاي محور 

شود که مخازن شود. در فاز نامی فرض میمشاهده می12مسئله در جدول 
شود. در فاز نظر میخالی هستند؛ بنابراین از جرم سوخت در محاسبات صرف

متر میلی3000شوند که هریک داراي طول نامی دو آرایه خورشیدي باز می
40و ضخامت zراستاي محور متر در میلی3400، عرض xدر راستاي محور 

هستند که این امر سبب افزایش چشمگیر yمتر در راستاي محور میلی
12طور که در جدول شود، همانمیyو xهاي اینرسی حول محورهاي ممان

جایی مرکز جرم تا سازي جانمایی و اعمال قید جابهشود. اما بهینهمشاهده می
از yو xمرکز جرم در راستاي محور جاییحد مجاز، سبب شده است که جابه

شود، این قیود دیده می11طور که در جدول متر تجاوز نکند. همانمیلی10
اند، در فاز پرتاب نیز به دلیل بالا بودن جرم ماهواره مرکز جرم به برآورده شده

تر است.نزدیک12مرکز هندسی طبق جدول 
هاي اینرسی ضربدري ممانکه تابع هدف مینیمم کردن با توجه به این

هاي اینرسی ضربدري نسبت شود که مماندیده می11است، براساس جدول 
توانهاي حول محور مختصات مورد نظر، ناچیز هستند؛ بنابراین میبه ممان

شده، منطبق بر نظر گرفتهبیان کرد که تقریباً محورهاي مختصات در
محورهاي اصلی ماهواره هستند.

سازي شده است و افزار کتیا مدلیري اجزا با استفاده از نرمموقعیت قرارگ
افزار مورد بررسی قرار گرفته شده آمده با این نرمدستاعتبارسنجی مقادیر به

دهد. را نشان میxoyموقعیت قرارگیري اجزا در صفحه 14است. شکل 
دهد.بعدي اجزا را نشان میموقعیت سه15شکل

شود.) بیان می22صورت رابطه (از نرمال را بهماتریس ممان اینرسی در ف

)22(൥
769.909 0.765 × 10ି଺ −4.58 × 10ି଺

−0.765 × 10ି଺ 271.19 −0.052 × 10ି଺
−4.58 × 10ି଺ −0.052 × 10ି଺ 644.75

൩	

مربوط به قیود بررسی برآورده شدن ، 14و13جدولو نیز 17و 16شکل 
از طور که دهد، همانرا نشان مینزدیک یا دور بودن برخی از اجزاي خاص

مقادیري هستند که از سوي طراح دورܮ∆و نزدیکܮ∆، نیز اشاره شدپیش
جانمایی با توجه به گستردگی نواحی جستجو و میزان الزام دور یا نزدیک 

مقدار ݆݅ܮ∆شود و به هم، تعیین میبودن دو جزء مورد نظر نسبت
هاست. در با توجه به موقعیت تعیین شده آنjو iآمده بین جزء دستبه

یعنی بیشینه فاصله نزدیک نزدیکܮ∆شود که مقدار دیده می16نمودار شکل 
دهد که قیود تر بوده است و این نشان میبزرگ݆݅ܮ∆بودن اجزاي مورد نظر از 

مقادیر 13اند. همچنین جدول مربوط به نزدیک بودن اجزا برآورده شده
دهد.بودن اجزاي خاص را نشان مینزدیکعددي قیود

طور دهد، همانقیود دور بودن اجزاي خاص را نشان می17نمودار شکل 
بودن اجزاي مورد یعنی بیشینه فاصله دوردورܮ∆شود، مقادیر که مشاهده می

تر است، در نتیجه قید دور بودن اجزا برآورده شده است. کوچک݆݅ܮ∆نظر از 
دهد.ر عددي قیود دور بودن اجزا را نشان میمقادی14جدول 
دهد.) را نشان می17-15قیود مربوط به روابط (15جدول 

دهد که ماهواره در ناحیه پایداري هاي اینرسی نشان میروابط بین ممان
Bشود که قید قرار گرفته است، اما براساس جدول ملاحظه میg11 برآورده

صورت پایدارسازي نوع کنترل ماهواره، بهکه نشده است. با توجه به این
محوره است، برآورده کردن این قیود در مقایسه با سایر ملاحظات از سه

اهمیت بالایی برخوردار نبوده است. باید به این نکته توجه کرد که قیود 
بندي ماهواره دارند و پایداري ذاتی در ماهواره، تحت تأثیر زیادي به پیکره

اي برآورده کردن این قیود ندارد. قابل ملاحظهچیدمان اجزا نقش
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موقعیت قرارگیري اجزا در طبقه اول-الف

موقعیت قرارگیري اجزا در طبقه دوم-ب

موقعیت قرارگیري اجزا در طبقه سوم-ج
	xoyموقعیت قرارگیري اجزا در صفحه 14شکل 

بعديصورت سهموقعیت قرارگیري اجزا به15شکل 

اي با توجه به ابعاد و وزن آن داراي یک محور ممان بنديهر نوع پیکره
هاي ضربدري صفر هستند و روابط بین اینرسی اصلی است که در آن ممان

هاي اینرسی در قیود مربوط به پایداري ذاتی ماهواره نیز با این فرض ممان
طور که از نتایج نرسی اصلی ماهواره هستند. همانهاي ایاست که ممان

هاي اینرسی ضربدري دست آمده است، در این مدل ممانبه11جدول 
پوشی و محورهاي ها چشمتوان از آناي ناچیز هستند که میماهواره تا اندازه

طور که در جدول ماهواره را منطبق بر محورهاي اصلی فرض کرد، اما همان

شود، قیود مربوط به پایداري ذاتی ماهواره برآورده نشده است.ملاحظه می15

هاي اینرسی و مرکز ثقل در مد پرتابممان12جدول 

	ممان اینرسی حول محور اصلی
Ix

(kg	m2)	
Iy

(kgm2)	
Iz

(kgm2)	
179/1096	65/1098	133/344	

	ممان اینرسی ضربدري
Ixy

(kg	m2)	
Ixz

(kgm2)	
Iyz

(kgm2)	
0150/0-	056/0-	173/0-	

	مرکز جرم
Xc

(mm)	
Yc

(mm)	
Zc

(mm)	
607/0849/1	1346

بودن اجزاي خاصبررسی قیود مربوط به نزدیک13جدول

نزدیکܮ∆قیودردیف
(mm)

݆݅ܮ∆
(mm)

2/26113/207	TCIبهTCRTقیدنزدیک بودن 	1
59/52264/511	OBDHبه TCRTبودن قید نزدیک	2
59/522550/515	OBDHبه TCRRبودن قید نزدیک	3
5/150105به صفحه شمالیPLTبودن قید نزدیک4
5/150105به صفحه جنوبیPLRبودن قید نزدیک5
3/2005/153جنوبی-به صفحه شمالیPWBبه قید نزدیک6

بودن اجزاي خاصبررسی قیود مربوط به نزدیک14جدول

	دورࡸ∆قیودردیف

(mm)

	࢐࢏ࡸ∆
(mm)

95/120328/1348	PLRاز PLTقیددور بودن 	1
87/93211/977	TCRRاز TCRTقیددور بودن 	2

بررسی قیود مربوط به پایداري ذاتی ماهواره15جدول
g7	g8g9g10g11

1626/05794/0-6478/0-1594/0-9984/5

اجزاي خاصبررسی برآورده شدن قیود دوري برخی از 16شکل 

شدن قیود دوري برخی از اجزاي خاصبررسی برآورده17شکل 

محوره ماهواره برآورده کردن این قیود الزام پراهمیتی در زمان پایدارسازي سه
تواند از جانب زیرسیستم کنترل وضعیت نیست، ولی ارضاي این قیود می
انرژي مزیتی براي ماهواره باشد که زیرسیستم کنترل وضعیت سوخت و 

کمتري را در پایداري ماهواره صرف کند و پس از هر اغتشاشی ماهواره دوباره 
به حالت پایدار خود رسد.



و همکارانمهدي فکورهاي مدار زمین آهنگدر ماهواره	سازي طراحی جانماییبندي و بهینهپیکرهطراحی

1شماره ،15، دوره 1394فروردینمهندسی مکانیک مدرس، 350

	

گیرينتیجه- 5
بندي و جانمایی بهینه ماهواره در این مقاله الگوریتمی جهت طراحی پیکره

آهنگ بندي ماهواره زمینشود. ابتدا الگوریتم طراحی پیکرهآهنگ بیان میزمین
شود. جهت تعیین ابعاد و هندسه ماهواره پرتابگر، ماموریت ماهواره، نوع رائه میا

ها، مورد توجه قرار سیستم پایدارسازي آن و نیز ابعاد و اجزاي زیرسیستم
آهنگ، مخازن سوختی هاي مدار زمینکه در ماهوارهگیرد. با توجه به اینمی

این الگوریتم، جانمایی مخازن بندي ماهواره دارند، دراهمیت زیادي در پیکره
پیشران مورد توجه قرار گرفته شده است.

بندي، فرایند طراحی جانمایی اجزاي ماهواره پس از طراحی پیکره
سازي طراحی جانمایی گیرد. طبق الگوریتم پیشنهادي، بهینهانجام می

اجزاي ماهواره به دو مرحله، جانمایی نخستین و جانمایی جزئی جهت 
سازي طراحی و بهبود کارآمدي الگوریتم مورد استفاده، سادهتقریب و

شود.تقسیم می
در این مقاله از روش دایره محدود براي بیان قیود هندسی استفاده شده 

امکان شده و درنتیجههموارفضاي جستجوشود،است. این روش سبب می
مقاله مدل . همچنین در این کندهاي گرادیانی را فراهم میاستفاده از روش

ریاضی جهت بیان قیود عملکردي ماهواره مانند توجه به الزامات تداخلات 
الکترومغناطیسی و الزامات حرارتی برخی از اجزا در قالب قید دور و نزدیک 

شود.بودن اجزا از هم پیشنهاد می
کارگرفته شده در مقاله روش هیبرید است که سازي بهروش بهینه

نیوتن است که از سازي شبهازي تبرید فلزات و بهینهسترکیبی از روش بهینه
توان به نقطه بهینه مطلق با دقت بالا دست یافت. ترکیب این دو روش می

سازي مورد استفاده، روش هیبرید بر یک جهت اعتبارسنجی الگوریتم بهینه
بندي و شود. در نهایت الگوریتم طراحی پیکرهنمونه تست ساده اعمال می

شود و براساس هینه بر یک ماهواره نمونه عملیاتی پیاده میجانمایی ب
شود و فرایند بندي، هندسه و ابعاد ماهواره تقریب زده میالگوریتم پیکره

شود. نتایج بندي طراحی شده اعمال میسازي طراحی جانمایی بر پیکرهبهینه
ت دست آمده اسدهد، موقعیت و جهت هر یک از اجزا در مکانی بهنشان می

که تابع هدف (ممان اینرسی ضربدري) مینیمم شده است و قیدهاي تداخلی، 
اند.بودن اجزا و کنترلی ماهواره برآورده شدهقیدهاي دور و نزدیک

بندي و جانمایی و جهت با توجه به ارتباط تنگاتنگ طراحی پیکره
شود که الگوریتمی جهت دستیابی به فضاي طراحی بهینه، پیشنهاد می

زمان انجام گیرد تا در طور همبندي و جانمایی بهسازي طراحی پیکرهبهینه
دست آید.راستاي چیدمان بهینه، ابعاد بهینه نیز با توجه به نوع چیدمان به

پیوست- 6
حول محورهاي ممان اینرسیترتیب که بهIxx ،Iyy ،Izzوابط مربوط به ر

شود.) بیان می25- 23(روابط صورت بهمختصات مرکزثقل ماهواره است، که 

)23(

௫௫ܫ = ෍൫ܬ௫௜. cosଶ ௜ߙ + .௬௜ܬ sinଶ ௜൯ߙ
௡

௜ୀ଴

+ ෍݉௜(ݕ௜ଶ + (௜ଶݖ	 −
௡

௜ୀ଴

௠ଶݕ) + ௠ଶݖ )෍݉௜

௡

௜ୀ଴

	

)24(

௬௬ܫ = ෍൫ܬ௬௜. cosଶߙ௜ + .௫௜ܬ sinଶߙ௜൯
௡

௜ୀ଴

+ ෍݉௜(ݔ௜ଶ + (௜ଶݖ −
௡

௜ୀ଴

௠ଶݔ) + ௠ଶݖ )෍݉௜

௡

௜ୀ଴

	

௭௭ܫ)25( = ෍݉௜(ݔ௜ଶ + (௜ଶݕ −
௡

௜ୀ଴

௠ଶݔ) + ௠ଶݕ )෍݉௜

௡

௜ୀ଴

	

به سیستم را نسبتممانهاي اینرسی ضربدري Iyzو Ixy ،Ixzروابط مربوط به 
ݖ′ݕ′ݔ′݋مختصات مرکز ثقل  )).28- 26دهد، (روابط (نشان می′

)26(

௫௬ܫ = ෍[݉௜(ݔ௜ − ௜ݕ)(௠ݔ − (௠ݕ
௡

௜ୀ଴

	

+
௫௜ܬ + ݉௜(ݕ௜ଶ + (௜ଶݖ − ௬௜ܬ + ݉௜(ݔ௜ଶ + (௜ଶݖ

2
. sin2ߙ௜ 	

௭௫ܫ)27( = ෍[݉௜(ݔ௜ − (௠ݔ
௡

௜ୀ଴

௜ݖ) − 	(௠ݖ

௬௭ܫ)28( = ෍[݉௜(ݕ௜ − (௠ݕ
௡

௜ୀ଴

௜ݖ) − 	(௠ݖ

(Jxi	,Jyi,Jzi)هاي اینرسی ممانi امین شی نسبت به سیستم مختصات محلی
ݔ′′݋ ݖ′′ݕ′′ به سیستم امین شی نسبتiوقعیت مرکز ثقل م(zi	yi,	xi,). است′′

است. xoyزاویه چرخش اجزاي مکعبی در صفحه α௜و استoxyzت مختصا
Om(xm,	ym,	zm)دهد که با موقعیت مرکز جرم کل سیستم ماهواره را نشان می

آید:دست میهب) 29ابطه (استفاده از ر

௠ݔ)29( =
∑ ݉௜ݔ௜௡
௜ୀ଴

∑ ݉௜
௡
௜ୀ଴

௠ݕ =
∑ ݉௜ݕ௜௡
௜ୀ଴

∑ ݉௜
௡
௜ୀ଴

	

	,Jxi)اند. اي ساده شدهصورت مکعبی و استوانهاجزا به Jyi,	 Jzi) براي اجزاي
(31- 30اي براساس روابط (استوانه کننده بیان،)34-32) است و روابط 

(Jxi	,Jyi	,Jzi).براي اجزاي مکعبی است

௫௜ܬ)30( = ௬௜ܬ =
1

12
݉௜(3ݎ௜ଶ + ℎ௜ଶ)	

௭௜ܬ)31( =
1
2
݉௜ݎ௜ଶ	

௫௜ܬ)32( =
1

12
݉௜(ܾ௜ଶ + ℎ௜ଶ)	

௬௜ܬ)33( = ଵ
ଵଶ
݉௜(ܽ௜ଶ + ℎ௜ଶ))	

௭௜ܬ)34( =
1

12
݉௜(ܽ௜ଶ + ܾ௜ଶ)	

(ri,	hi)کند و بیان میراايترتیب شعاع و ارتفاع اجزاي استوانهبه(ai,bi,hi)

که در دهد نشان میبراي اجزاي مکعبیترتیب طول، عرض و ارتفاع رابه
	بیان شده است.3بخش 
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