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Abstract  

      Very High Resolution Passive Scan Agile Earth Observation Satellites are 
able to maneuver around all their three body axes and scan the target area in 
different directions, simultaneously. The most stringent mid-level requirements 
which dominate their attitude determination and control subsystem performance 
are applied in detumbling and fine pointing modes. These performance 
requirements are maneuverability, agility, accuracy and stability. In this 
research, first, we derive the analytical and statistical relationships between 
quantitative criteria of mid-level requirements and spatial resolution as a high-
level mission requirement, next the design drivers of reaction wheels are 
extracted consequently. Then the size, mass and consuming power of an 
operational satellite and the reaction wheels torque authority and momentum 
capacity is guesstimated based on its imaging payload size and specifications. 
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  ک یب  استف ده از تک   العم   کس     ه چرخ   گ  ز س 

م ه ا ة س جش از د   ب   ز ل شن   ک  د     قی تطب  گرا  د

 ب لا    ی خ   مک ن

  4سیماو مسعود خوش  3، علیرضا شریفی2، علیرضا احمدی  *1امیررضا کوثری

 ، تهران، ایرانعلوم و فنون نوین، دانشگاه تهران  دانشکدة  -2 ،1

 ، تهران، ایرانییرجا دیشه  ریدب تیعمران، دانشگاه ترب یمهندسدانشکدة  -3

 ، تهران، ایرانرانیا ییماهواره، پژوهشگاه فضا یها پژوهشکدة سامانه -4

 kosari_a@ut.ac.irایمیل نویسنده مخاطب:  *

 چکیده 

زم  یهاماهواره       مشاهدة  دور  از  به صورت    نیسنجش  زم  غیرفعالکه  تصاو   نی سطح  و  اسکن  با    یریرا 
زمان  حول هر سه محور بدنة خود مانور کنند و هم   ،قادرند  ،ندینمایم   دیمتر تول  کیریز  یمکان  ک یقدرت تفک

وضع مانور  گذر  ،  تیبا  راستای  بر  عمود  و  سختندکن  جاروب را  هدف  ةیناحهمراستا    زامات ال  نیتررانهیگ. 
  ق یدق یرو و نشانه ییزداچرخش  یهاآنها در مد  تِیو کنترل وضع نییتع ستمیرسیز طراحیحاکم بر  عملکردی

  ی و آمار  یلیابتدا روابط تحل  قیتحق  نی. در ااست یداریدقت و پا  ،یمانور، چابک  تیو شامل قابل  شودیاعمال م
م  یکمّ  یارهایمع  انیم تفک  یانیالزامات  قدرت  کهمکان  کیو  بالا  کیعنوان    به  ی  ی  تیمأمور  یالزام سطح 

  سپس  شودمی  استخراج یالعملعکس  یهاچرخ  یطراح یورهایدرابا توجه به آن و  شده استخراج مطرح است،
  ، ی کیابتدا مشخصات و ابعاد محمولة اپت  ق،یتطب  اگرام ید  ک یبا استفاده از تکن  ، یاتینمونه ماهوارة عمل  ک یدر  

قابل آن  از  پس  و  ماهواره  جرم  و  ابعاد  ظرف   شتاورگ   دیتول  تیسپس  چرخ   تیو  و   یالعملعکس   یهامومنتوم 
 . شودمیزده  ن یتخم یمومنتوم

کلیدی:  واژه  دور، های  از  سنجش  کنترل    ماهوارةچابک،  و  تعیین  تصویربرداری،  محمولة  غیرفعال،  جاروب  قابلیت 

 وضعیت، سایزینگ عملکردی، دیاگرام تطبیق 

16Fعلائم و اختصارات

1
17F

2
18F

3
19F

4 

 GSD قدرت تفکیک مکانی 
 Δt قدرت تفکیک زمانی 
 λ/dλ قدرت تفکیک طیفی 

 B قدرت تفکیک رادیومتریک 
 Q کیفیت تصویر 

 f فاصلة کانونی لنز

_________________________________ 
 . دانشیار  1
 . دانشجوی دکتری2

 . استادیار 3
 . استادیار 4

 H ماهواره ارتفاع مدار  
 D قطر دهانة لنز 

 #F نسبت کانونی در لنز 

 θS ی مانور وضعیت اندازة زاویه 

 B/H نسبت باز به ارتفاع 

 RE شعاع زمین 

 R شعاع مدار ماهواره 

 GSDNadir القدمقدرت تفکیک مکانی در سمت 

 GSDOff-Nadir القدمقدرت تفکیک مکانی در خارج از سمت 

 Sθ tSزمان انجام مانور مداری به اندازة 

 KA دقت تعیین وضعیت 
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  پژوهشي علوم و فناوري فضايي -فصلنامة علمي ...العملي با استفاده از تكنيك دياگرام تطبيق در يك ماهواره سنجش از دور هاي عكسسايزينگ چرخ 
23/  ) 50پياپي ( 1401هار ب /1شمارة  / 15دورة 

 PA  دقت كنترل وضعيت

 GLA  دقت مختصات جغرافيايي

 SSE  خطاي مجموع مربعات

 RMSE  خطاي ريشة ميانگين مربعات

 R-square  ضريب تعيين

  1  دقت پايداري

 T  العملي هاي عكس قابليت توليد گشتاور چرخ
 IS  ممان اينرسي ماهواره حول محور مانور

 h  العملي خ عكسظرفيت مومنتومي چر
 TD  هاي اغتشاشي مجموع گشتاور

 θa  از عمود محلي Zماكزيمم انحراف مجاز محور 
 P  پريود گرش ماهواره در مدار

 dPL  قطر محفظة محموله
 hPL  ارتفاع محفظة محموله
 dSC  قطر كلي سازة ماهواره

 hSC  ارتفاع كلي سازة ماهواره
 ωS  اي مانور وضعيت سرعت زاويه

 ρ  ماهوارهچگالي 
 x  سايز پيكسل

 ASC  تصوير سطح ماهواره در راستاي حركت
 VSC  حجم ماهواره
 MSC  جرم ماهواره

TS  گشتاور اغتشاشي ناشي از تابش خورشيد

Ta  گشتاور اغتشاشي ناشي از درگ اتمسفر

Tm  گشتاور اغتشاشي ناشي از ميدان مغناطيسي

 Tg  گشتاور اغتشاشي ناشي از گراديان جاذبه

  مقدمه
20Fهاي سنجش از دور مشاهدة زمين ماهواره

بر اساس قدرت تفكيك  5
21Fمكاني به چهار دستة 

6VHR ،HR22F

7 ،MR23F

LR24Fو  8

. شوند تقسيم مي 9
ها بر اساس چابكي و قابليت مانور نيز به سه  همچنين اين ماهواره

NA-EOS25F) 1: (بندي هستند كه عبارتند از دسته قابل تقسيم

اين : 10
هستند به اين معني كه تنها قادرند حول  چابكريغها  نوع از ماهواره
26Fمحور غلتش

بنابراين تنها زماني  .مانور وضعيت انجام دهند) رول(11
توانند از ناحية هدف تصويربرداري كنند كه آن ناحيه در ندير آنها  مي

قرار گرفته باشد يا اينكه بتوانند با مانور وضعيت، تنها و تنها 
) 2. (روي كنند محور غلتش، سنجنده را به سمت آن نشانهحول 

_________________________________ 
5. Earth Observation Satellites (EOS) 
6. Very High Resolution (GSD≤1m) 
7. High Resolution (1m<GSD≤4m) 
8. Mid Resolution (4m<GSD≤30m) 
9. Low Resolution (GSD>30m) 
10. Non-Agile Earth Observation Satellites 
11. roll 

27F

12SA-EOS :28دو محور غلتش و پيچش اين دسته قادرند حولF

13 
29Fمانور و سطح زمين را به صورت غيرفعال جاروب ،)پيچ(

به . كنند 14
معنا كه ماهواره در زمان فرآيند تصويربرداري در يك وضعيت  اين

الت راستاي جاروب نسبت به رد گيرد و در اين ح ثابت قرار مي
به همين دليل اين دسته از . موازي خواهد بودزميني ماهواره 

30Fهاي سنجش از دور با عنوان  ماهواره

15PS-AEOS  نيز شناخته
31F)3. (شوند مي

16FA-EOS :هاي كاملاً چابك  و در نهايت ماهواره
 زمان هممحور مانور وضعيت انجام دهند و  كه قادرند حول هر سه

در طي پرواز  .[1]با مانور وضعيت سطح زمين را جاروب نمايند 
VHR-PS-AEبايست به دلايلي كاملاً مرتبط  ها مي ها، وضعيت آن

با فرض اتصال ثابت محمولة  .دشوبا مأموريت آنها تعيين و كنترل 
روي به سمت ناحيه هدف، ماهواره  تصويربرداري به بدنه، براي نشانه

هاي وضعي مناسب انجام  ي بدني مانوربايست حول محورها مي
بايست در زمان  هاي محموله با نرخ بالا مي ارسال داده  آنتن. دهد

 ،هاي تصويري گذر، به سمت ايستگاه زميني دريافت و پردازش داده
هاي   آرايه. [2]روي كند و تا پايان گذر پايدار باقي بماند  نشانه

بايست به  دريافت، مي خورشيدي به منظور جذب حداكثر انرژي قابل
دماي داخل فضاپيما نيز . [4]و  [3]ند شوروي  سمت خورشيد نشانه

گيري فضاپيما در فضا كنترل  تواند با تغيير در جهت تا حد زيادي مي
اين نوع از  يها ستميرسياز ز كيصحت عملكرد هر  نيبنابرا. شود

به  ياديتا حد زتواند  ي ميربرداريمحمولة تصو ژهيبه و ها ماهواره
  .[5]باشدوابسته  زيرسيستم تعيين و كنترل وضعيتصحت عملكرد 

 زيرسيستم تعيين و كنترل وضعيت يسطح الزامات عملكرد نيبالاتر
 ريكاربران تصاو يازهايها را الزامات برآمده از ن نوع از ماهواره نيدر ا

 ،نييو پا يانيو الزامات سطوح م [6]دهند يم ليسنجش از دور تشك
گام در  نيتر و مهم نياول. ندشو يم فيالزامات تعر نيهم بر اساس

الزامات  يدس، مهنزيرسيستم تعيين و كنترل وضعيت يطراح نديفرآ
به الزامات  يتيالزامات مأمور ايترجمة الزامات سطح بالا  يبه معنا

  .[8]و  [7] است تر نييسطوح پا
32Fافزارهايي مانند  در نرم

17SEDTمي كه به منظور طراحي سيست
براي سايزينگ محمولة  اند، سازي شده هاي كوچك پياده ماهواره

تصويربرداريِ يك ماهوارة سنجش از دور، مقادير معيارهاي كمي 
مكاني، زماني،  تفكيكهاي  الزامات عملكردي محموله شامل قدرت

همچنين . بايست توسط كاربر وارد شود طيفي و راديومتريك مي
33Fاختصاصي ن و كنترل وضعيتزيرسيستم تعييبراي سايزينگ 

18 ،
_________________________________ 

12. Semi-Agile Earth Observation Satellites 
13. pitch 
14. Passive-Scan 
15. Passive Scan Agile Earth Observation Satellite 
16. Full Agile Earth Observation Satellite 
17. System Engineering Design Tool 
18. Customised Attitude Determination and Control Subsystem 



  
 
سيما اميررضا كوثري، عليرضا احمدي، عليرضا شريف و مسعود خوش    علوم و فناوري فضاييپژوهشي  - علمي ةفصلنام /24

 )50پياپي (  1401بهار  / 1 ةشمار/  15رة دو

روي و روش  هاي ورودي شامل دقت نشانه بايست داده كاربر مي
در حاليكه با توجه به . پايدارسازي را به صورت جداگانه وارد نمايد

زيرسيستم تعيين و وابستگي ميان عملكرد محمولة تصويربرداري و 
ت توان با ايجاد يك معادلة عددي، به صور مي كنترل وضعيت

تحليلي يا آماري، شرايطي را فراهم آورد كه تنها با تعيين مقدار 
معيارهاي كمي الزامات عملكردي محموله، مقدار الزامات عملكردي 

در واقع رويكرد . نيز تعيين شود زيرسيستم تعيين و كنترل وضعيت
كه گفته شد باعث كاهش زمان صورتي  ماهواره به زمان طراحي هم

هاي مترتب بر طراحي و  نتيجه كاهش هزينه رطراحي ماهواره و د
هر چند به . [10]و  [9]شود  هاي سنجش از دور مي ساخت ماهواره

قدرت تفكيك مكاني و زماني به عنوان دو الزام عملكردي مهم در 
توجه  UWE-3 cubesatهاي سنجش از دور نظير  مأموريت ماهواره

رامترهاي طراحي شود ولي ارتباط اين دو الزام عملكردي با پا مي
آن همچنان حلقة مفقودة زنجيرة  پلتفرمماهواره شامل محموله و 

  .[12]و  [11]هاست  ماهواره نيدر افرآيند طراحي از بالا به پايين 
34Fهر چند چابكيِ

به عنوان مهمترين الزام براي  ماهواره 19
شود  العملي در نظر گرفته مي هاي عكس سايزينگ عملكردي چرخ

العملي  هاي عكس ور بيشينة قابل توليد به وسيلة چرخو گشتا [13]
هاي سنجش  به عنوان مهمترين عامل محدود كنندة چابكي ماهواره

العملي  هاي عكس ولي سايزينگ چرخ [14]شود  از دور معرفي مي
تنها بر اساس اين الزام موجب ناديده گرفتن اثر ديگر الزامات حاكم 

35Fوضعيت شامل قابليت مانور بر طراحي زيرسيستم تعيين و كنترل

20 ،
36Fدقت

37Fو پايداري 21

از آنجا كه وزن هر يك از اين الزامات . شود مي22
تواند متفاوت باشد تكنيك دياگرام تطبيق، طراح را  در طراحي مي

اي را با انجام  سازد كه در ناحية مجاز، بهترين طرح نقطه قادر مي
يند طراحي را بر اساس مصالحه ميان اين الزامات انتخاب كند و فرآ

  .اين طرح مبنا ادامه دهد
هاي سنجش از دور در هر  چه در فرآيند طراحي ماهوارهاگر

توان با دانسته فرض كردن مقادير دقت  كلاس وزني و ابعادي مي
روي و پايداري، اقدام به طراحي زيرسيستم تعيين و كنترل  نشانه

نظير قدرت  و ترجمة الزامات سطح بالاي مأموريت كردوضعيت 
تفكيك مكاني را از چرخة فرآيند طراحي اين زيرسيستم حذف كرد 
ولي به هر حال اين موضوع اهميت چگونگي دستيابي به اين 

كند و باعث ايجاد امكان  از الزامات سطوح بالاتر را نفي نمي ها دقت
تر و در نتيجه  زني در خصوص الزامات سطوح پايين مذاكره و چانه

  .[15]شود  زمان فرآيند طراحي ميكاهش هزينه و 
هاي  توان استراتژي هاي سنجش از دور مي براي طراحي ماهواره

_________________________________ 
19. Agility 
20. maneuverability 
21. Accuracy 
22. Stability 

هاي  ها به طراحي زيرسيستم مختلفي را در نظر گرفت كه اين استراتژي
از اين دست  .كند نيز تسري پيدا مي ADCSديگر ماهواره، شامل 

38Fطراحي براي بقا«استراتژي توان به  مي

كه براي طراحي د اشاره كر» 23
39Fهودويوشي هاي سنجش از دور ه ماهوار

از اتخاذ شده است،  4و  3 24
پرتكرارترين مدهاي عملكردي در طي » دقت پايين«هاي  كه مدآنجا

طراحي «استراتژي  هستند، VHR PS-AEOSsدورة عمر عملكردي 
زيرسيستم تعيين و كنترل وضعيت به منظور طراحي يك » هزينهبراي 

طراحي « .[16]گرفته شده استها در نظر براي اين ماهواره »ههزين كم«
تواند در طراحي و ساخت  استراتژي ديگري است كه مي» براي عملكرد

. آنها مورد توجه قرار گيرد يهاي سنجش از دور و در نتيجه اجزا ماهواره
زيرسيستم تعيين و كنترل هاي كلي  به آن دسته از ويژگي» عملكرد«

-VHR-PSكارگيري در پلتفرم  شود كه آن را براي به گفته مي وضعيت

AEOSسازد جذاب مي ها.  
اين امكان وجود دارد كه زيرسيستم تعيين و كنترل وضعيت 
يك ماهوارة سنجش از دور ابتدا طراحي و سپس عملكرد آن از 

سازي يا ساخت نمونة اوليه مورد سنجش قرار گيرد و بر  طريق شبيه
لكرد زيرسيستم مذكور به سازندگان اساس نتايج اين سنجش، عم

ولي زماني كه مأموريت ماهواره، طراحي و  [17]ماهواره عرضه شود 
بايست فرآيند مهندسي  كند، مي را ايجاب مي C-ADCSساخت يك 

. [18]الزامات و طراحي و ساخت زيرسيستم مورد نظر از ابتدا انجام شود 
 نيتر كوتاهتواند  يم» طراحي براي عملكرد«در اين شرايط استراتژي 

براي  ريمقادمسير براي تأمين الزامات عملكردي از مسير تعيين بهترين 
  .پارامترهاي طراحي زيرسيستم تعيين و كنترل وضعيت باشد

وجود  C-ADCSهايي كه در طراحي  با توجه به پيچيدگي
تر براي تعيين و  هاي ساده هايي براي گسترش الگوريتم دارد، تلاش

ي ها سامانهاز اين نمونه،. ماهواره انجام شده است كنترل وضعيت
سنج و يا سيستم  ي مغناطيسگرها حستعيين وضعيت متكي به 

40Fكنترل وضعيتي است كه تنها با استفاده از عملگر 

25MTQs  و نه
ارائة اين . كند هيچ عملگر ديگري، وضعيت ماهواره را كنترل مي

جويي در  ودر نتيجه صرفهسازي در ساختار  ها با هدف ساده الگوريتم
. [21]و  [20]و  [19]شود  جرم، توان مصرفي و هزينه انجام مي

41Fهايي كه براي تأمين چابكي همچنين تلاش

ماهواره از طريق 26
گيري مجدد  انتخاب بهترين مسير براي مانور تغيير وضعيت و جهت

تلاش براي حذف  .استاز اين دست  ،[22]است آن انجام شده
، روش [23]طراحي با استفاده از تكنيك دياگرام تطبيق هاي  سيكل

توان زمان فرآيند طراحي را كاهش  ديگري است كه از طريق آن مي
 .داد

_________________________________ 
23. Design for Survival 
24. Hodoyoshi-3 and 4 
25. Magnetic TorQuers 
26. Agility 
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  :كلي از سه بخش اصلي تشكيل شده استضر به طورمقالة حا
ــتم  .1 ــردي زيرسيس ــات عملك ــايي الزام ــة   شناس ــاي محمول ه

 VHRتصويربرداري، سازه و تعيـين و كنتـرل وضـعيت در    

PS-AEOS ها 

هاي محمولة تصـويربرداري و   سايزينگ عملكردي زيرسيستم.2
بـا اسـتفاده از    عملياتي VHR PS-AEOSسازة يك نمونه 

 تكنيك دياگرام تطبيق

العملي بـا اسـتفاده از    عكس  سايزينگ عملكردي عملگر چرخ.3
 دياگرام تطبيق و مقايسة نتايج

تم تعيين و زيرسيسغالباً در  ،مورد بررسي مطابق جامعة آماريِ
42Fالعمليِ از ميان چهار چرخ عكس  ،ها ماهواره كنترل وضعيت

قابل  27
رزرو به  .R.W، )اصلي و يكي رزرو .R.Wسه (نصب در ماهواره 

از آنجا . [25]و  [24] گرفته استمورد استفاده قرار  .M.Wعنوان 
ند لذا چرخ شوبايست مشابه يكديگر انتخاب  كه هر چهار چرخ مي

  .طرح غالب خواهد بود تر رگبزبا سايز 
شودكه محمولة تصويربرداري بدون  در اين تحقيق فرض مي

فاقد و  شده متصلصورت صلب به پلتفرم ماهواره واسطه و به 
روي به سمت  همچنين نشانه. مكانيزم گرداننده و تيلت دهنده است

43Fخارج از ندير

ن بنابراي .دشو مي انجامتنها با استفاده از تيلت بدنه  28
و  هبود ADCSروي سنجنده همان خطاي  تنها عامل خطاي نشانه

44Fروي سيستم بندي خطاي نشانه در بودجه

، تمام سهم خطا متعلق 29
 .به زيرسيستم تعيين و كنترل وضعيت باس ماهواره خواهد بود

  عملكرد يبرا يطراح ياستراتژ
كنندة  يك چهارچوب كلي است كه مشخص ،استراتژي طرّاحي

. است ري طرح در تمام مراحل فرآيند طرّاحي سيستميويژگي محو
ترين هدف،  به بيان ديگر اين ويژگي محوري به عنوان اصلي

محرّك كليدي طرّاحي سيستم خواهد بود و مبناي تمامي 
هدف  .[26]هاي طرّاح قرار خواهد گرفت  ها و انتخاب گيري تصميم

در واقع . است يستمعملكرد س بيني يشپ »عملكرد يبرا يطرّاح«از 
او عملكرد . معكوس روبرو است ةلئمس يكطرّاح با  ياستراتژ يندر ا
كردن اهداف  با دانسته فرض و كند يم بيني يشرا پ يستمس

را استخراج  ياحطرّ ياز پارامترها يبيترك يستم،س يعملكرد
 يبركاست كه طرح برآمده از ت يا به گونه يبترك ينا. نمايد مي

و  يتي، الزامات سيستميمأمور الزاماتشامل  ،الزامات يمذكور تمام
. رود ياز آنها فراتر م يحت يا نمايد يرا ارضاء م يعملكرد الزامات
 الزامات بايست ياست كه در آن م ينديعملكرد فرآ يبرا يطرّاح

_________________________________ 
27. Reaction Wheel (R.W.) 
28. Off-nadir 
29. Geolocation error 

 ياصل يپارامترها يبرا يمرز يرمقاد يينبه تع يستمس يعملكرد
 يستمرا بر عملكرد س يرتأث يشترينب پارامترهااين  .ينجامدب يطرّاح

  .[27]خواهند داشت 

  قيتطب اگراميد كيتكن
هاي طراحي به منظور  در استراتژي طراحي براي عملكرد، سيكل

تعيين پارامترهاي طراحي سيستم و با درنظرگرفتن الزامات 
ب بهترين مقادير براي د و تا زمان انتخاشون عملكردي تشكيل مي

سازي پارامترهاي طراحي كه در اكثر موارد  بهينه. يابند آنها ادامه مي
 يك فرآيند ،گيرد هاي عددي صورت مي با استفاده از روش

است كه نه تنها باعث پيچيدگي بلكه طولاني شدن  تكرارشونده
له ئتكنيك دياگرام تطبيق يك روش حل مس. گردد روند طراحي مي

 استاده از مقادير مرزي و شناخته شده در صنايع هوايي با استف
سازد به صورت بصري و با انطباق الزامات  كه طرّاح را قادر مي [28]

بهترين تركيب پارامترهاي  و قيدهاي طرّاحي در فضاي دو بعدي،
بهترين . از داخل فضاي مجاز طراحي انتخاب نمايد اصلي طرّاحي را

حي معرف نقطة تعادل ميان آنچه تركيب پارامترهاي اصلي طرا
باشد و  مي ،مطلوب و آنچه مقرون به صرفه و قابل دستيابي است

اهميت اين نقطه در آن است كه روند . شود نقطة طراحي ناميده مي
طرّاحي بر اساس همين مقادير كه مشخص كنندة مختصات نقطة 

  .[23]ادامه خواهد يافت ،مذكور در صفحة طرّاحي است
صفحة طراحي  دهندة تشكيلهاي اصلي  المان كليطور به
  :عبارتند از

   ي عملكـرد ايـن الزامـات   : الزامات عملكردي و معيارهـاي كمـ
ــي ــررات،     م ــوانين و مق ــتانداردها، ق ــتقيماً از اس ــد مس توانن
هـاي   هاي علمي و فني در حوزه ها و همچنين نظريه نامه آيين

ت مــرتبط اســتخراج و يــا بــه صــورت غيرمســتقيم از الزامــا 
 .مأموريتي يا الزامات سيستمي اقتباس شوند

 دو تركيـب دلخـواه از پارامترهـاي اصـلي     : درايورهاي طراحـي
كنندة مشخصات پارامتريك صـفحة   طراحي هستند كه تعيين

پارامترهـاي اصـلي   سـه ويژگـي كليـدي    . باشـند  طراحي مي
 :[29] عبارتند از طراحي براي عملكرد

oر پارامترهاي طراحي مستقل ولي ساير پارامترهاي از ساي
 .اند طراحي به آنها وابسته

oمستقيماً بر عملكرد سيستم تأثيرگذارند. 

oطراح قادر است مقدار آنها را كنترل نمايد. 

هاي  چرخ) دياگرام تطبيق(چگونگي تشكيل صفحة طراحي 
ه ارائ 1هاي سنجش از دور اپتيكي در شكل  العملي در ماهواره عكس

  .شده است
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  هاي سنجش از دور اپتيكي در ماهواره) دياگرام تطبيق(چگونگي تشكيل صفحة طراحي  - 1شكل 

  قيتحق يجامعة آمار
در اين تحقيق به منظور استخراج اطلاعات آماري مورد نياز، از يك 

نمونه از  36كه  ماهواره استفاده شده 50جامعة آماري متشكل از 
ها  همة اين ماهواره. است HRاز نوع  مونهن 14و  VHRآنها از نوع 

قادر  حداقل حول دو محور غلتش و پيچش بوده و AEOSاز نوع 
ها از نوع  همچنين اين ماهواره. [30]هستند به انجام مانور وضعيت 

PS زمان با حركت مداري،  هستند به اين معنا كه سطح زمين را هم
زمان انجام  كنند و امكان اسكن كردن سطح زمين در اسكن مي

  .مانور وضعيت، در آنها وجود ندارد

  فازها و مدهاي عملكردي ماهواره
هستند كه به صورت   فازهاي عملكردي، مراحلي از دورة عمر ماهواره

عمومي شوند و به صورت  تكرارناپذير يكي پس از پايان ديگري آغاز مي
مانورهاي  اندازي، پيش از پرتاب، پرتاب و مدار اوليه، راه: عبارتند از

، نرمال و )گر و اصلاح خطاي رد زميني اصلاح خطاي پرتاب(مداري 
، مدهاي عملكردي زيرسيستم )1(مطابق جدول . [31]خروج از مدار 

توانند متناسب با نياز عملياتي در فازهاي  تعيين و كنترل وضعيت مي

هاي  شوند و ترتيب اجراي آنها بر اساس سناريو مختلف تكرار 
  .[32]تلف ماهواره استعملكردي مخ

الزامات عملكردي ماهواره تا حد زيادي وابسته به فازها و 
ترين الزاماتي كه بر  گيرانه سخت. مدهاي عملكردي آن است

سايزينگ عملكردي زيرسيستم تعيين و كنترل وضعيت ماهواره 
روي دقيق بر  زدايي و نشانه است در مدهاي چرخش تأثيرگذار

  .دشو طراحي آن اعمال مي
  :عبارتند از VHR PS-AEOSمدهاي عملكردي محموله در يك 

 در اين مد محمولة اپتيكي ماهواره : مد اخذ نوار تصوير مونو
 .كند بدون مانور وضعيت از ناحية هدف تصويربرداري مي

 در اين مد ماهواره با : مد اخذ تصاوير استريو در يك گذر
30مانورهاي وضعيت در راستاي گذر
45F

تلف و در از جهات مخ1
 .كند فواصل زماني كوتاه از ناحية هدف تصويربرداري مي

 در اين مد ماهواره از طريق : مد اخذ تصوير از بلاياي طبيعي
31مانورهاي وضعيت در راستاي عمود بر گذر
46F

علاوه بر افزايش 2

_________________________________ 
30. Along track 
31. Cross track 
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های تواند از ناحیة هدف زوج تصویرقدرت تفکیک زمانی می
 استریو برداشت نماید.

روی زیرسیستم محموله که مستقیماً ترین الزامات نشانهگیرانهسخت
سایز زیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت تأثیرگذار است در مد عملکردی بر 
 .[33]شودبر طراحی اعمال می« اخذ زوج تصویر استریو در یک گذر»
 

 های عملکردی محمولة تصویربرداریالزامات و قید

 VHR PS-AEOSsبه طور کلی الزامات عملکردی محمولة اپتیکی 
 بندی نمود:توان به چهار دسته تقسیمرا می

 مکانی تفکیکقدرت  .1
 تفکیک زمانیقدرت  .2

 قدرت تفکیک طیفی .3

 وضوح رادیومتری –رادیومتریک  قدرت تفکیک .4

واحد در هر  نیترکوچکمعادل  قدرت )توان( تفکیک مکانی:

از  ترکوچکای تواند اهداف نقطهتصویر )پیکسل( است و مفسر نمی
 به عنوان معیار کمّی GSDتوان از یک پیکسل را شناسایی کند. می

. مقدار کمّی الزام قدرت [35]این الزام عملکردی استفاده کرد 
ها و بر اساس کاربرد تصاویر تفکیک مکانی برای انواع سنجنده

 است. آورده شده (2)سنجش از دور در جدول 

شود که نیاز است به مدت زمانی گفته می تفکیک زمانی:قدرت 

های یک نقطة کاملاً مشخص مجدداً مورد بازدید قرار گیرد و داده
(. این مدت زمان به مشخصات مدار Δtد )شوتصویری از آن اخذ 

بودن قدرت تفکیک مشخصات سنجنده بستگی دارد. بالا ماهواره و
نی میان دو بازدید متوالی زمانی به معنای پایین بودن فاصلة زما

شود بیان می است. قدرت تفکیک مکانی معمولاً بر حسب روز
(Shashi Shekhar, 2008). 

مشخصات ها و آرایش آنها در قالب یک منظومه، تعداد ماهواره
درت از پارامترهای تأثیرگذار بر ق مداری و مشخصات سنجنده،

ک فکیزمانی هستند. نقطة اثر الزامات مربوط به قدرت ت تفکیک
ر آن ع مداتفازمانی در فرآیند سایزینگ عملکردی ماهواره، پارامتر ار

وش ر رداست. ملزم یا مقید کردن پارامتر ارتفاع مداری تأثیری 
 .داشت اهداجرای فرآیند سایزینگ با استفاده از روش پیشنهادی نخو

 [35]ها ینی برای کاربردهای مختلف در انواع سنجندهفاصلة تفکیک زم -2جدول 

نوع 
 ←سنجنده 

 چندطیفی پانکروماتیک
مادون قرمز 

 حرارتی
 راداری

سطح 

(GSD)↓ 
    

1 (≥9m) 
آشکارسازی 

 بندر

آشکارسازی 

 خط ساحلی

آشکارسازی مناطق 

 زدایی شدهجنگل

آشکارسازی 

 آهنریل راه

نوع 
 ←سنجنده 

 چندطیفی پانکروماتیک
مادون قرمز 

 حرارتی
 راداری

2 (4.5-9m) 
آشکارسازی 

 کارخانه

آشکارسازی 

 جاده

آشکارسازی 

هواپیمای 

 مسافربری

آشکارسازی 

 کشنفت

3 (2.5-

4.5m) 

آشکارسازی 

 قطار

شناسایی 

های خیابان

 اصلی

شناسایی دودکش 

 فعال

شناسایی 

ایستگاه 

 آهنراه

4 (1.2-

2.5m) 

شناسایی راه 

 شوسه

آشکارسازی 

 قایق کوچک

آشکارسازی وسایل 

 روشننقلیه 

آشکارسازی 

های پل

 ایجاده

5 (0.75-1.2) 
شناسایی 

 کامیون

آشکارسازی 

 خودرو
 شناسایی دکل بلند

آشکارسازی 

 واگن قطار

6 (0.4-

0.75m) 

شناسایی انواع 

 خودرو

آشکارسازی 

حیوانات 

 اهلی

آشکارسازی موتور 

 روشن

تمایز میان 

انواع آنتن 

 راداری

 

گر توانایی یک سنجنده در این پارامتر بیان قدرت تفکیک طیفی:

تفکیک یک باند طیفی به زیرباندهای آن و تشخیص آن زیرباندها 
. [29]د شوتعریف می (λ/dλ)بعد است و اغلب به صورت پارامتر بی

های متعلق به جامعة آماری مورد بررسی، باند طیفی در ماهواره
، VHR PS-AEOSsنکروماتیک نصب شده بر ای پههسنجند

400-1000nm های آن عبارتند ازو زیرباند: 

 0.475μm (/طول موج عملیاتی:0.51μm-0.44آبی )
 0.56μm (/طول موج عملیاتی:0.60μm-0.52سبز )
 0.66μm: (/طول موج عملیاتی0.69μm-0.63قرمز )

ج عملیاتی: طول مو (/0.9μm-0.77مادون قرمز نزدیک )
0.835μm  در نتیجهλ/δλ = 4 .خواهد بود 

حساسیت  وضوح رادیومتری: –قدرت تفکیک رادیومتریک 

یک سنسور به مقدار انرژی الکترومغناطیسی دریافتی، قدرت تفکیک 
کند. قدرت تفکیک رادیومتریک یک سیستم رادیومتریک را تعیین می

تصویربرداری، توانایی آن در تشخیص اختلاف میان انرژی دریافتی از 
نقاط مختلف در یک تصویر، هر چند بسیار اندک باشد، را نشان 

فکیک رادیومتریک یک سیستم بیشتر باشد دهد. هر چه قدرت تمی
حساسیت این سنسور به میزان اختلاف انرژی دریافتی از نقاط مختلف 

( تعریف 1بیشتر است. قدرت تفکیک رادیومتریک به صورت معادلة )
 :[37]شود می

𝑅𝑎𝑑𝑖𝑜𝑚𝑒𝑡𝑟𝑖𝑐𝑅𝑒𝑠𝑜𝑙𝑢𝑡𝑖𝑜𝑛 =  2𝐵 − 1  (1) 

B های سنسور در هایی است که خروجی هر یک از المانتعداد بیت
 Bشود. پارامتر های طیفی با آن تعداد بیت کد میهر یک از باند

کردن معیار قدرت  تواند به عنوان پارامتر عملکردی برای کمّیمی
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ه مقدار رد توجه قرار گیرد. به طور کلی هرچتفکیک رادیومتریک مو
B .بیشتر باشد در نتیجه سنجندة اپتیکی عملکرد بهتری خواهد داشت 

معیار کمّی مربوط به قید عملکردی کیفیت  :قید کیفیت تصویر

با  Qتوان پارامتر تصاویر اخذ شده از محمولة تصویربرداری را می
 :[38]( در نظر گرفت 2تعریف ارائه شده در معادلة )

(
𝑓

𝐻
) =

1

𝑄

𝜆

𝐺𝑆𝐷
(

𝑓

𝐷
)  (2) 

. در [29] است 2تا  0.4از  Qکه در این رابطه بازة مجاز تغییرات 
باشد این امکان وجود دارد که تصاویر با بهترین  Q>1شرایطی که 

 ند.شوکیفیت ممکن ایجاد 

های اپتیکی تا حد سایز محموله تکنولوژیکی ساخت لنز: قید

طابق ماست. هر چند  Dو  fزیادی وابسته به دو پارامتر طراحی 
ارای دبیشتر باشد تصویر  F#=f/D( هر چه مقدار نسبت 2معادلة )

و  های آماری بیشترینکیفیت بهتری خواهد بود ولی مطابق داده
نز کمترین مقدار این نسبت یک قید تکنولوژیکی برای ساخت ل

 د.شومحسوب می

( هر چه سایز 2) مطابق معادلة: رگحسقید تکنولوژیکی ساخت 

تر باشد، تصویر دارای کیفیت بهتری خواهد بود ولی پیکسل کوچک
ترین سایز پیکسل یا المان آشکارسازی که از لحاظ تکنولوژیکی کوچک

قابل ساخت و دستیابی باشد نیز یک قید تکنولوژیکی برای محمولة 
( ارتباط این پارامتر با مقیاس یا 3شود. معادلة )محسوب میاپتیکی 

 .[29]دهدبزرگنمایی به عنوان یک درایور طراحی را نشان می

𝑥

𝐺𝑆𝐷
=

𝑓

𝐻
  (3) 

ر توانند دیی که به منظور ایجاد یک آرایه میگرهاحستعداد 
ند نیز یک قید عمودی در کنار هم چیده شوهای افقی و ردیف

 د.شوتکنولوژیکی محسوب می

ی زیرسیستم تعیین و کنترل الزامات عملکرد

 وضعیت

نوان که با عADCSدر این تحقیق الزامات میانی حاکم بر عملکرد 
 شوند:شوند، به صورت زیر تعریف میالزامات سیستمی نیز شناخته می

  یازنکنترلی به اندازة مورد قابلیت مانور: گردش حول محور 

 چابکی: اجرای مانور کنترلی با سرعت مورد نیاز 

 روی به سمت نقطة هدف با حداقل انحراف )کنترل( دقت: نشانه
 روی با حداقل خطا )تعیین(تخمین جهت نشانه /

 دوام: اجرای مأموریت برای کل دورة عمر عملکردی 

  :ول یین شاده حا  در مرزهای دامنة وضعی تع ماندنباقیپایداری
 روی شده با حداقل ارتعاشات تصادفیجهت نشانه

از آنجا که عملکرد زیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت مستقیماً 
بنابراین بالاترین  ،است تأثیرگذاربر عملکرد محمولة تصویربرداری 

های مأموریت را نیازمندی سطح الزامات عملکردی در طراحی آن
 .[39]تشکیل دهند

 مانور قابلیتالف. 
اخذ »ر مد روی دقیق، زیر مد تصویربرداری، زیدر فاز نرمال، مد نشانه

حول  ضعیتزوج تصویر استریو با مانور و« تصاویر استریو در یک گذر
 شوند. همچنین در فازمحور پیچش و در راستای گذر برداشت می

از  تصویر اخذ»ر مد دقیق، زیر مد تصویربرداری، زیروی نرمال، مد نشانه
زایش ن افمانور وضعیت ماهواره حول محور غلتش امکا« بلایای طبیعی

 آورد.قدرت تفکیک زمانی و اخذ تصاویر استریو را فراهم می

 . مانور وضعیت برای اخذ تصاویر استریو در یک گذر1-الف
بایست از ستریو می، زوج تصویرهای ا(2)در این حالت مطابق شکل 

 .[40] ندشوپیش، ندیر و پس از ناحیة هدف برداشت 

 
 نمایش هندسی مفهوم باز به ارتفاع -2شکل 

برای  تأثیرگذار( یک فاکتور H( به ارتفاع )Bنسبت باز )
. مطابق نمایش [41]ستدستیابی به تصاویر استریو با دقت بالا

، باز فاصلة خطی میان 2هندسی مفهوم نسبت باز به ارتفاع در شکل 
 د.شوای است که زوج تصاویر استریو از آنها برداشت میدو نقطه

 Hو  Bتواند به صورت تابعی از می sθ (،4مطابق معادلة )

 نوشته شود.

𝜃𝑆(𝐵, 𝐻) = 90 − 𝑡𝑎𝑛−1 [
√(𝑅𝐸+𝐻)2−(𝐵

2⁄ )2−𝑅

(𝐵
2⁄ )

] −

𝑠𝑖𝑛−1 [
(𝐵

2⁄ )

(𝑅𝐸+𝐻)
]  

(4) 

تواند به صورتی که در می sθ(، 4با توجه به پیچیدگی معادلة )
 B/H( نشان داده شده است به صورت تابعی از نسبت 5معادلة )

 تقریب زده شود.
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𝜃𝑆(𝐵/𝐻) = 𝑡𝑎𝑛−1(𝐵/𝐻) (5) 

و  یکتا  0تواند مقادیر مختلفی بین می B/Hاگرچه نسبت 
آل این نسبت برای تولید را اختیار کند ولی مقدار ایده 1حتی بیش از 

DEM  [40]است 6/0استریو از زوج تصویر. 

رج از ( به صورت تحلیلی میان سایز پیکسل در خا6) معادلة
 .اردندیر و سایز پیکسل در ندیر محمولة تصویربرداری وجود د

𝐺𝑆𝐷𝑜𝑓𝑓−𝑛𝑎𝑑𝑖𝑟 =

𝐺𝑆𝐷𝑛𝑎𝑑𝑖𝑟
√𝐵2+𝐻2

𝐻
𝑠𝑒𝑐[𝑡𝑎𝑛−1(𝐵

𝐻⁄ )]  
(6) 

ج از ر و خار( نسبت سایز پیکسل در ندی6با استفاده از معادلة )
 B/Hو همچنین تابعی از  Hو  Bز اتواند به صورت تابعی ندیر می

 .( نشان داده شده است7نوشته شود که در معادلة )
𝐺𝑆𝐷𝑜𝑓𝑓−𝑛𝑎𝑑𝑖𝑟

𝐺𝑆𝐷𝑛𝑎𝑑𝑖𝑟
=

𝐻2+𝐵2

𝐻2 =

𝑠𝑒𝑐2[𝑡𝑎𝑛−1(𝐵
𝐻⁄ )] = 𝑠𝑒𝑐2(𝜃𝑠)  

(7) 

های تصویری با توجه به محدودیتی که در پردازش داده
 ،[42]های سنجش از دور وجود دارد برداشتی توسط ماهواره

ر اثر مانورهای گردش حول محور پیچش به کشیدگی پیکسل که ب
باشد. برای نسبت سایز پیکسل  %40تواند بیشتر از آید نمیوجود می

است  θS≤30°نمایندة قید  6/0مساوی  B/H، مقدار 4/1مساوی با 
برای زاویة گردش در مد برداشت تصاویر استریو در  بایدو این قید 

 مورد توجه باشد. VHR PS-AEOSsفاز عملکردی نرمال 
 تواند نوشته شود.( می8(، معادلة )7مطابق معادلة )

𝜃𝑠 = 𝑐𝑜𝑠−1 √
𝐺𝑆𝐷𝑛𝑎𝑑𝑖𝑟

𝐺𝑆𝐷𝑜𝑓𝑓−𝑛𝑎𝑑𝑖𝑟
  (8) 

، nadir-offGSD، قدرت تفکیک مکانی و nadirGSDاز آنجا که 
 براینبنا مساوی قدرت تفکیک مکانی به اضافة کشیدگی مجاز پیکسل است

 ک مکانی است.تابعی از قدرت تفکی sθدهد که ( نشان می8معادلة )

 یعیطب یایاز بلا ریصواخذ ت ی. گردش برا2-الف
ت جه مانورهای وضعیت در مد تصویربرداری از بلایای طبیعی در

ره هوابردن قدرت تفکیک زمانی ماعمود بر گذر و به منظور بالا
 Hتواند به صورت تابعی از می sθگیرد. زاویة گردش صورت می

 ( نوشته شود.9مطابق معادلة )

𝜃𝑆(𝐻) = 𝑆𝐼𝑁−1 (
𝑅𝐸

𝑅𝐸+𝐻
)  (9) 

ر وضعیت ( مساوی ماکزیمم مقدار مانو9حاصل از معادلة ) sθمقدار 
یشتر باز این مقدار  sθ. اگر استعمود بر گذر حول محور غلتش 

 رفت. اهدباشد راستای محمولة تصویربرداری از سطح افق بالاتر خو

 ب. چابکی
با  «اخذ زوج تصویر استریو در یک گذر»مانورهای وضعیت برای 

برای  VHR PS-AEOSهای زمانی همراه است بنابراین محدودیت
 به اندازة کافی چابک باشد. بایدانجام صحیح مأموریت خود 

47گیری مجدد. زمان مورد نیاز برای هدف1-ب

23
F

و اخذ 3

 زوج تصویر در مد تصویربرداری استریو
ش به حول محور پیچ sθزمان موجود برای مانور وضعی به اندازة 

 (10) معادلةمنظور اخذ زوج تصویر استریو در راستای گذر، از 
 د.شومحاسبه می

 .است Hو  Bتابعی از   st، مطابق این رابطه

. زمان مورد نیاز برای اخذ زوج تصویر در مد 2-ب

 تصویربرداری از بلایای طبیعی
د مدر مانور وضعیت حول محور پیچش برای اخذ زوج تصویر در 

حیة ز نااپیش  بایدتصویربرداری استریو، جهت محمولة تصویربرداری 
 ی یکبایست در طهدف به سمت نقطة ندیر تغییر یابد. این مانور می

طه و نقین دبازة زمانی محدود که در طی آن ماهواره طول کمان بین ا
 مورد کند، انجام شود. به هر حال این محدودیت زمانی دررا طی می

د ممانورهای وضعیت حول محور غلتش برای اخذ زوج تصویر در 
 ربرداری از بلایای طبیعی وجود ندارد.تصوی

 ج. دقت
الزام دقت در سایزینگ عملکردی زیرسیستم تعیین و کنترل 

( و KAFبه دو دستة دقت تعیین ) VHR PS-AEOSsوضعیت در 
. این دو نوع دقت به استبندی ( قابل دسته4PA433دقت کنترل )

ترتیب بر تخمین موقعیت محل اخذ تصویر و موقعیت محل اخذ 
 ند.تأثیرگذارتصویر 

 وضعیت . دقت تعیین1-ج
در  این پارامتر نمایندة خطای زیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت

50IPL5روی تخمین راستای نشانه
F 43  استدر طی مد تصویربرداری .

51GLA6شود که ای انتخاب میگونه به KAمقدار 
F

 ]43[را تأمین نماید  35
 در نظر گرفته شود. GLAبه صورت تابعی از  باید KAبنابراین 

GLA  اختلاف میان مختصات واقعی یک نقطه بر روی سطح
. فرآیند پردازش استتصویر  زمین با مختصات مستخرج آن از

برداری ، نمونهGLAتصاویر سنجش از دور به منظور بهبود خطای 

_________________________________ 
32. Retargeting 

33. Pointing Accuracy 

34. Imaging Payload 
35. Geolocation Accuracy 

𝑡𝑠(𝐵, 𝐻) = 2√
(𝑅𝐸+𝐻)3

𝜇
𝑠𝑖𝑛−1(

𝐵

2(𝑅𝐸+𝐻)
) [𝑠]  (10) 
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52Fمجدد

7
3 

 ها و همچنینشود که شامل تصحیح چرخشمی نامیده 36
 باعث GLA . بیشتر بودن مقداراستهای خطی در تصویر جابجایی

 شدن فرآیند پردازش تصویر و بر عکس،ترنیتر و طولاپیچیده
 GLAیی بهتر پیکسل باعث تسریع در آن فرآیند خواهد شد. راستاهم

الزامات عملکردی تواند به عنوان معیاری برای پاس شدن می
 .[44]زیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت در نظر گرفته شود

شود گرفته مینظربه دو صورت مطلق و نسبی در GLAپارامتر 
(53GLA-R8F937 و GLA-A 9

38.) GLA-R یافتة بهبودGLA-A  با
بنابراین مقدار آن  ،استفاده از مختصات نقاط کنترلی در تصویر است

 است. A-GLAهمان  GLAاست. در ادامه منظور از  A-GLAکمتر از 
 KAست، ( نشان داده شده ا11که در معادلة ) گونههمان

 نوشته شود. Hو  GLAتواند به صورت تابعی از می

𝐾𝐴(𝐻, 𝐺𝐿𝐴) = 𝑡𝑎𝑛−1(𝐺𝐿𝐴
𝐻⁄ )  (11) 

ی است ولی هیچ معادلة تحلیل GSDتابعی از  GLAاگر چه 
با کاهش  GLAبرای این ارتباط وجود ندارد. منطقاً روند تغییرات 

GSD های با نزولی باشد. در ماهواره بایدGSD ان، که در یکس
کمتر  GLAاند، مقدار های اخیر طراحی، ساخته و پرتاب شدهسال

 GSDبرابر مقدار  GLA ،30است. به صورت تجربی مقدار 
توان های آماری میشود ولی با استفاده از دادهیمگرفته ظردرن

( 3) تری بین این دو پارامتر استخراج کرد. در شکلمعادلة دقیق
موجود در  USماهوارة  7برای  GSDبه  GLAنمودار تغییرات 

 ه است.این تحقیق ترسیم شد هایپایگاه داده

 

 US-made VHR PS-AEOSsبرای  GSDبه  GLAتغییرات  -3شکل 

ای استخراج ( به گونه12، معادلة )(3)با استفاده از گراف شکل 
 خواهد بود. GSDتابعی از  GLAد که در آن شومی

G𝐿𝐴(𝐺𝑆𝐷) = −1989𝐺𝑆𝐷4 + 4104𝐺𝑆𝐷3 −
2701𝐺𝑆𝐷2 + 710.9𝐺𝑆𝐷 − 60.83  

(12) 

_________________________________ 
36. Rresampling 

37. Relative GeoLocation Accuracy 
38. Absolute GeoLocation Accuracy 

ه است و شد استخراجمتلب افزار استفاده از نرم( با 12) معادلة
 (3)معیارهای ارزیابی تطبیق آن با گراف مقادیر واقعی در جدول 

به صفر و  RMSEو  SSEمقدار  مطلوب استآورده شده است. 
10تعیینمقدار ضریب 

به یک نزدیک  04 11و ضریب تعیین تعدیل شده 39
 باشد.

 اری تطبیق معادله با منحنیگذصحه -3جدول 

(9)  شمارة معادله 

133/0  مجموع مربعات خطا 

9999/0  ضریب تعیین 

9998/0  ضریب تعیین تعدیل شده 

2578/0  خطای جذر میانگین مربعات 

 

 روی. دقت نشانه2-ج

PA ی به روی محمولة تصویربرداردر نشانه پلتفرمکنندة دقت تعیین
س بر اسا PA. مقدار استسمت ناحیة هدف در مد تصویربرداری 

، به عنوان PAشود و به صورت تجربی مقدار تعیین می KAمقدار 
 شود.در نظر گرفته می KAبرابر مقدار  KA ،10تابعی از 

 . پایداری3-ج
میت دهندة اهروی بر کیفیت تصاویر برداشتی نشانتأثیر پایداری نشانه

 ن برأثیر آتماهواره در مد تصویربرداری و  «پلتفرمپایداری وضعیت »
نگ ایزیسعملکرد کلی سیستم است و یکی دیگر از الزامات حاکم بر 

 شود.محسوب می عملکردی زیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت
 رویی هروبزمان  برای یک مأموریت سنجش از دور، در

محمولة تصویربرداری با نقطة هدف میزان انحراف محموله 
کمتر باشد و نرخ انحرافی که از  F57IFOV1214مقدار  %20 ت ازبایسمی

توان مساوی پایداری مورد توان استخراج کرد را میاین قاعده می
در مدارهای  VHR PS-AEOSs. برای [38]نظرگرفت نیاز در

با  GSDو  Hتواند به صورت تابعی از دایروی مقدار پایداری می
 ( محاسبه شود.13استفاده از معادلة )

𝜃̇𝑠𝑡𝑎𝑏𝑖𝑙𝑖𝑡𝑦(𝐺𝑆𝐷, 𝐻) =
0.4

𝐺𝑆𝐷
×

𝑡𝑎𝑛−1(𝐺𝑆𝐷
2𝐻⁄ )

√(𝑅𝐸+𝐻)
𝜇⁄

[𝑑𝑒𝑔/𝑠]  (13) 

ی این ماهوارة مورد بررسی در جامعة آمار 50از آنجا که تمام 
ای بر تحقیق در مدارهای دایروی قرار دارند، این یک فرض صحیح

 .است( 13استخراج معادلة )

_________________________________ 
39. R-Square 

40. Adjusted R-Square 
41. Instant field of view 
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 های مومنتومیالعملی/چرخهای عکسچرخ
 ، پارامترهای موردCOTSمطابق جدول مشخصات فنی محصولات 

 ( عبارتند از:MWsو  RWsها )نیاز برای انتخاب چرخ
o 58قابلیت تولید گشتاورF

1324 

o 59ظرفیت مومنتومF

1434 

06Fمقدار گشتاور لازم برای چرخش

 RWs)غلتش یا پیچش( برای  1544

مان م SIد که در آن شو( محاسبه 14) معادلةتواند با استفاده از می
ماکزیمم  s-maxθحول محور گردش،  AEOS-VHR PSاینرسی 

نیز مینیمم مقدار زمان موجود  s-mintنیاز و  دمقدار زاویة گردش مور
 .[29]استبرای انجام مانور چرخش 

𝑇 = (4𝐼𝑆)( 𝜃𝑚𝑎𝑥−𝑆 𝑡𝑚𝑖𝑛−𝑆
2 )⁄   (14) 

( 15دلة )ها با استفاده از معاظرفیت مومنتوم برای سایزینگ چرخ
دترین بیشترین مقدار گشتاور اغتشاشی در ب DTمحاسبه خواهد شد. 

 مداری است. نیز پریود Pروی و دقت نشانه aθحالت مورد انتظار، 

ℎ = (𝑇𝐷)(1 𝜃𝑎⁄ ). (𝑃 4⁄ )  (15) 

ی اصلی پارامترها aθو  s-maxθ ،s-mintبنابراین پارامترهای 
 طراحی زیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت هستند.

عیت زیرسیستم تعیین و کنترل وضپارامترهای اصلی طراحی 
دی لکربه همراه تعریف مختصر و جنس آنها و همچنین الزامات عم

 آورده شده است. (4)بحرانی این زیرسیستم در جدول 

S-maxθ  ماکزیمم مقدار چرخش درAEOSs-VHR PS  است و
بسته به اینکه در مد تصویربرداری استریو یا تصویربرداری از 

تواند در شود، میبلایای طبیعی این مانور وضعیت انجام می
زمان  ممینیم S-mintراستای گذر یا عمود بر آن صورت پذیرد. 

 aθاست.  Slewموجود برای انجام مانور وضعیت با ماکزیمم مقدار 

مولة ماهواره از راستای مح Zجاز محور ماکزیمم مقدار انحراف م
دقت »حسب رادیان است و تصویربرداری تا نقطة هدف بر

61Fانحراف

 شود.هم نامیده می« )یاو( 1654
تم منظور تعیین مشخصات پارامتریک صفحة طراحی زیرسیس به

بایست بتدا میا VHR PS-AEOSsتعیین و کنترل وضعیت در 
 درایورهای طراحی شناسایی شوند. صفحة طراحی یک فضای دو

حی تعداد پارامترهای اصلی طرا (4)بعدی است و مطابق جدول 
ین ااین زیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت، سه پارامتر است. بنابر

ای با یکدیگر ترکیب شوند که بتوان بایست به گونهپارامترها می
 رد.ا استفاده از دو درایور طراحی ایجاد کصفحة طراحی را ب

_________________________________ 
42. Torque Authority 

43. Momentum Capacity 
44. Slew Torque 
45. yaw 

ف مختصر الزامات عملکردی بحرانی، به همراه جنس و تعری -4جدول 

 تیو کنترل وضع نییتع ستمیرسیز پارامترهای طراحی

 تعریف جنس طراحی پارامتر
الزامات بحرانی 

 عملکرد

S-maxθ قابلیت مانور بیشینه زاویة چرخش انرژی 

S-mint اطلاعات 
کمینه زمان مورد نیاز برای 

 انجام بیشینه چرخش
 چابکی

aθ ماده 
دقت همراستایی محور 
 انحراف با ندیر محلی

 دقت و پایداری

 برازش فاده از ابزارمعیارهای کمّی ارزیابی برازش منحنی با است در -5جدول 

 متلبمنحنی 

شمارة 

 معادله

مجموع 

مربعات 

62Fخطا
17

64 

ضریب 

63F18تعیین

47 

تعیین ضریب 

64Fتعدیل شده
19

48 

ریشة میانگین 

65Fمربعات خطا
20

49 

(17) 0779/1e-07 1 9998/0 2832/3e-4 

(18) 3025/1e-04 9684/0 9526/0 0057/0 

(19) 2196/6e-6 9753/0 9258/0 0018/0 

S-minاز آنجا که 
2t/S-maxθ  وaθ/1 ( 15( و )14در معادلات )

عنوان درایورهای طراحی انتخاب  توانند بهاند در نتیجه میظاهر شده
عددی درایورها روی  مقادیرند. با توجه به اینکه بهتر است شو

66Fهای صفحة طراحی از یک مرتبة بزرگیمحور

21
باشند به همین  50

S-minخاطر نسبت 
2t/S-axmθ پارامتر  وaθ  به عنوان درایورهای طراحی

S-minد. شونزیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت انتخاب می
2t/S-maxθ 

درایور  aθدرایور طراحی در مقابل الزامات قابلیت مانور و چابکی و 
 .استطراحی در مقابل الزام عملکردی دقت 
کل بنابراین ش هستند. GSDهر دو درایور طراحی تابعی از 

 به ADCSاستاندارد معادلات مرجع برای تشکیل صفحة طراحی 
 .تاس (16صورت نشان داده شده در معادلة )

(16) 𝜃𝑎 = 𝑓(𝐺𝑆𝐷,
𝜃𝑠

𝑡𝑠
2)  

به  ADCS( صفحة طراحی 16با استفاده از معادلة مرجع )
و محور افقی آن  aθگیرد که محور عمودی آن ای شکل میگونه

S-min
2t/S-maxθ ( 17باشد. معادلات)( ،که صفحة طراحی 19( و )18 )

را برای  VHR PS-AEOSsسیستم تعیین و کنترل وضعیت زیر
سایزینگ نسبت به الزامات عملکردی چابکی، قابلیت مانور و قدرت 

 آماریجامعة های دهند با استفاده از دادهشکل می تفکیک مکانی
در  اند.به دست آمده «جامعة آماری تحقیق»معرفی شده در بخش 

افزار ( از ابزار برازش منحنی نرم19( تا )17استخراج معادلات )

_________________________________ 
46. SSE 
47. R-square 
48. Adjusted R-square 
49. RMSE 
50. Order of magnitude 
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67Fمتلب

68Fاستفاده شده و معیارهای کمّی ارزیابی 2215

23
این فرآیند در  25

 آورده شده است. (5)جدول 

 ت اماسایزینگ زیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت نسبت به الز
 (GSDدرت تفکیک مکانی )ق -عملکردی 

𝜃𝑎 = 0.07715 − 0.1755𝐺𝑆𝐷 − 5.538
𝜃𝑠

𝑡𝑠
2⁄ +

0.1111𝐺𝑆𝐷2 + 5.614𝐺𝑆𝐷.
𝜃𝑠

𝑡𝑠
2⁄ +

114.3 (
𝜃𝑠

𝑡𝑠
2⁄ )

2

  

(17) 

 ام سایزینگ زیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت نسبت به الز
 دقت -عملکردی 

𝜃𝑎 = 0.07972𝐺𝑆𝐷2.144 − 0.005682  (18) 

 ام سایزینگ زیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت نسبت به الز
 چابکی و قابلیت مانور –عملکردی 

𝜃𝑠
𝑡𝑠

2⁄ =
0.01934𝐺𝑆𝐷2−0.01779𝐺𝑆𝐷+0.004122

𝐺𝑆𝐷2−0.9719𝐺𝑆𝐷+0.239
  (19) 

 
برای  VHR PS-AEOSدر  ADCSصفحة طراحی زیرسیستم  -4شکل 

GSD≤1m 

یر صفحة طراحی زیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت برای مقاد
 ه است.نشان داده شد (4)ایجاد و در شکل  1تا  7/0از  GSDمختلف 

ای یکی از کارکردهای اصلی دیاگرام، تطبیق نمایش مرزه
با  VHR PS-AEOSsبرای  ADCSمرزهای طراحی  است.طراحی

شان ن (5)به صورت جداگانه در شکل  1mقدرت تفکیک مکانی مساوی 
 داده شده است.
ناحیة مجاز طراحی به شکل ذوزنقه در  GSD=1mبرای 

داده شده است. تمام نقاط داخل و روی مرزهای نشان ( 5)شکل 
های طرح ای هستند ولی نقطههای نقطهطرح ،ناحیة مجاز طراحی

_________________________________ 
51. Matlab curve fitting tool (cftool) 
52. Quantitative fit goodness 

( به 15( و )14های )ند. مطابق معادلهدارمبنا اغلب روی مرزها قرار 
های از عملگر با استفاده VHR PS-AEOSمنظور کنترل وضعیت 

نتخاب کنند که در آن ای را اکوچکتر، طراحان تمایل دارند نقطه

aθ  2بیشترین مقدار ممکن و
st/Sθ  کمترین مقدار ممکن را داشته

 باشد.
از آنجا که در سایزینگ عملکردی که بخشی از فاز طراحی 

بودجة طراحی، به  %30بایست معادل می ،دشومفهومی محسوب می
ناحیة  %70بنابراین  [45]عنوان حاشیة اطمینان در نظر گرفته شود 

با رنگ سبز نشان داده شده است به  (5) مجاز اولیه که در شکل
و نقاط طراحی  شدهعنوان ناحیة مجاز طراحی درنظر گرفته 

 ند.شوبایست روی مرزهای این ناحیه انتخاب می

رنگ  که با دایرة سبز 2و  1، نقاط (5)بنابراین در شکل 
 توانند به عنوان نقاط طرح مبنا دراند هر یک مینشان داده شده

از نظر گرفته شوند زیرا هر دو نقطه روی مرزهای ناحیة مج
طراح  ز نظری اطراحی قرار دارند. اگر دو الزام قابلیت مانور و چابک

اه نگور( آدارای وزن بیشتری باشند )طراحی برای چابکی و مان
تواند یم 2)طراحی برای دقت( نقطة  صورت نیاو در غیر  1نقطة 

که  ارددبه عنوان نقطه طرح مبنا انتخاب شود. این امکان وجود 
ر دیگهر دو نقطه از منظر جرم و توان مصرفی زیرسیستم با یک

 (5)در شکل  مقایسه شوند. مطابق صفحة طراحی ترسیم شده
و  1قطه ( برای ن0.0228,0.0739رتند از: )مختصات نقاط طرح مبنا عبا

کل شصفحة طراحی به صورتی که در  .2رای نقطه ( ب0.0212,0.0657)
ده برای سایر شترسیم  GSD=1mبا  VHR PS-AEOSsبرای  (5)

VHR PS-AEOSs  با مقادیر دیگرGSD تواند ترسیم شود و ینیز م
2و  aθدرایورهای طراحی 

st/Sθ توانند مجدداً محاسبه بر این اساس می
 شوند.

 

برای  VHR PS-AEOSدر  ADCSصفحة طراحی زیرسیستم  -5 شکل
GSD=1m 
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 تخمین سایز محموله
های ز داده( بین قطر دهانة لنز و قطر محمولة اپتیکی ا20) معادلة

افزار منر در آماری این تحقیق و با استفاده از ابزار برازش منحنی
 ده است.شاستخراج متلب 

𝑑𝑃𝐿 =
1.99𝐷−0.318

𝐷−0.006752
  (20) 

های واقعی، ( با داده20برای ارزیابی کیفیت تطبیق معادلة )
SSE=0.01 ،R-square=0.9914  وRMSE= 0.1028 است. 
حمولة ( بین فاصلة کانونی لنز و ارتفاع کلی م21) معادلة

در  cftoolر های آماری این تحقیق و با استفاده از ابزادادهاپتیکی از 
 استخراج شده است.متلب افزار نرم

ℎ𝑃𝐿 =
2.814𝑓 − 5.551

𝑓 + 0.7419
 (21) 

های ه( با داد21برای ارزیابی کیفیت تطبیق خروجی معادلة )
 RMSE=0.01909 و SSE=0.00109 ،R-square=0.999واقعی، 

 است.

 تخمین سایز ماهواره
-VHR PSهای مطابق جامعة آماری تحقیق انواع پیکربندی

AEOSs :ی وجههشتی و وجهششای، مکعبی، استوانه عبارتند از
 (6)منتظم. کیفیت وابستگی پیکربندی به جرم ماهواره در جدول 

ترین ی منتظم رایجوجهشش ،6مطابق جدول  نشان داده شده است.
است ولی در کلاس جرمی  VHR PS-AEOSsنوع پیکربندی در 

های موجود در جامعة آماری از نوع میکرو، پیکربندی تمام ماهواره
 .استمکعبی 

 VHR PS-AEOSsکیفیت وابستگی پیکربندی به کلاس جرمی -6جدول 

مجموع 

)%( 

PS-AEOS  کلاس

 جرمی کوچک

PS-AEOS  کلاس جرمی

 بزرگ

 

میکرو 
(10-

100Kg) 

مینی 
(100-

500Kg) 

متوسط 
(500-

1000Kg) 

بزرگ 
(>1000Kg) 

 مکعبی 40 - 25 100 26

 ایاستوانه 10 - 12.5 - 6

 وجهیشش 40 100 50 - 65

 وجهیهشت - - 12.5 - 3

ا براساس ر VHR PS-AEOSsمستقل از پیکربندی، 
توان به سه می (7)آنها، مطابق جدول  صفحة ندیرهای روی المان

 دسته تقسیم کرد.
نواع برای هر یک از ا PLd/SCdمقدار میانگین درایور طراحی 

آورده  (7)های آماری استخراج و در جدول ها بر اساس دادهچیدمان
 شده است.

 یرند صفحة های روینسبت قطر ماهواره به قطر محموله بر اساس المان -7جدول 

 PL/dSCd های نمونهماهواره های روی صفحة ندیرالمان

 و worldView-3 اپتیکیمحمولة 
WorldView-4 

75/1  

 Xهای باند محمولة اپتیکی و آنتن
 Sو 

Pleiades-HR و 
PeruSat-1 

7/2  

 Xهای باند محمولة اپتیکی، آنتن
 های کنترل وضعیتو عملگر Sو 

های سری ماهواره
CartoSat-2 

3/3  

فاکتور در تعیین مقدار  تریناصلی VHR PS-AEOSsچابکی 
با  مستقیمی معادلة. چابکی ماهواره است PLh/SChدرایور طراحی 

ابکی ن چبنابراین برای بالا برد .میزان فشردگی ساختار آن دارد
 بدنة اخلدماهواره لازم است محمولة تصویربرداری تا حد امکان در 

 کاهش یابد. PLh/SChماهواره نصب شود و در نتیجه نسبت 
های موجود در جامعة آماری این تحقیق بر اساس ماهواره

بندی هستند که قابل طبقه 8معیار چابکی در سه سطح جدول 
های ادهند.بر اساس ددارم قرار ها در سطح دوبیشترین تعداد نمونه

 ده است.شاستخراج  2و  1( برای سطوح 22آماری، معادلة )

ℎ𝑠𝑐
ℎ𝑝𝑙

⁄ =
1.323𝜔𝑠+0.2953

𝜔𝑠+0.02148
  (22) 

های اده( با د22خروجی معادلة ) تطبیقبرای ارزیابی کیفیت 
 است. R-square=1و  SSE=1.205e-14واقعی، 

 س معیار چابکیبر اسا VHR PS-AEOSsبندی سطح -8جدول 

Level (deg/sec) sω درصد فراوانی 

1 < 1sω 28% 

2 ≤ 2.5 sω≤  1 58% 

3 2.5> sω 14% 

 تخمین جرم ماهواره
الی دهد که حجم ماهواره با چگجامعة آماری این تحقیق نشان می

های آن دارای نسبت معکوس است و این نسبت برای کلاس
راین بناب است.دارای روند متفاوتی  3m15و بالای  3m15 حجمی زیر

 ده است را درشهای آماری استخراج توان روابط زیر که از دادهمی
 ر دو کلاس حجمی بین این دو پارامتر در نظر گرفت.ه

{
𝜌 =

206.4𝑉+260.7

𝑉+0.7143
𝑓𝑜𝑟 𝑉 < 15𝑚3

𝜌 =
9.264𝑉−24.72

𝑉−14.73
𝑓𝑜𝑟 𝑉 ≥ 15𝑚3

  (23) 

های اده( با د23برای ارزیابی کیفیت تطبیق خروجی معادلة )
 است. R-square=1و  SSE=2.006e-17واقعی، 
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 (50) پیاپی  1401بهار  / 1 ةشمار / 15دورة 

 مطالعة موردی
العملی با استفاده از روش های عکسبرای سایزینگ عملکردی چرخ

ارائه شده یک نمونه ماهوارة عملیاتی با مشخصات مندرج در جدول 
 در نظر گرفته شده است. (9)

 عملیاتی نمونه VHR PS-AEOSمشخصات  -9جدول 

i(deg) H(Km) h(m) w(m) l(m) قدرت تفکیک مکانی پیکربندی 

GSD(m)@nadir 
 ماهواره

97.56 515 0.95 0.6 0.6 
 مکعبی

های خورشیدی ثابتآرایه  
MS PAN 

SkySat G/C 
2.0 ≤1.0 

 العملیهای عکسچرخ
دقت کنترل 

 وضعیت
MSC(Kg) 

 قدرت تفکیک طیفی

 سنجندة چندطیفی

(4 bands) 

سنجندة 
 پنکروماتیک

4×RW3-1.0’s  
(Millenium Space Systems) 

±0.1deg 110 

Blue: 0.45-0.515, 
Green: 0.515-0.595, 
Red: 0.605-0.695, 
NIR: 0.74-0.90µm 

0.45-0.90µm ظرفیت مومنتوم 
h=1.0Nms 

قابلیت تولید 
 گشتاور

T=50mNm 

      

سایزینگ عملکردی محمولة اپتیکی برای الزام 

 رگحسقدرت تفکیک مکانی و قید تکنولوژی ساخت 

ماهوارة مورد نظر  حسگرتواند در که می CCDترین سایز کوچک
درت ق( با توجه به 3) معادلةو مطابق  است x=5μmاستفاده شود 

 توان یک خط افقی در صفحة طراحی رسم کرد.تفکیک مکانی می

گ عملکردی محمولة اپتیکی برای الزام قدرت سایزین

 تفکیک طیفی و تکنولوژی ساخت لنز

 های موجود درهای اپتیکی به کار گرفته شده در ماهوارهدر محموله
بر این  است. #minF=8و  #maxF=14 ،جامعة آماری این تحقیق

 اساس مرزهای طراحی به صورت دو خط عمودی در صفحة طراحی
 است. دهشترسیم  (6)شکل 

سایزینگ عملکردی محمولة اپتیکی برای الزامات کیفیت 

 تصویر
( به صورت کلی میان درایورهای طراحی محمولة اپتیکی و 2) معادلة

کیفیت تصویر برقرار است. با استفاده از این رابطه مرزهای جدید 
د. از شوطراحی به صورت خطوط مایل در صفحة طراحی ترسیم می

های اخذ ارد تصویر با بهترین کیفیت از دادهآنجا که طراح تمایل د
د بنابراین در صفحة طراحی شوشده به وسیلة محمولة اپتیکی تولید 

تر که فضای مجاز طراحی را های پایینمرزهای مربوط به کیفیت
بهترین کیفیت قابل  6آورده نشده است. مطابق شکل  ،کنندقطع می

. از آنجاکه ناحیة تاس Q=1.8دستیابی در چهارچوب صفحة طراحی 
مجاز طراحی، یک فضای پیوسته است بنابراین این امکان وجود 

و  F#=14، متناظر با نقطة تقاطع مرزهای Q=1.89داشت که مقدار 
f/H=5  در نظر گرفته شود ولی از آنجا که انتخاب مقدارQ  از این

مقدار نهایی معیار کمّی  Q=1.8بنابراین  نیستمرتبة بزرگی مرسوم 
 است.یت تصویر کیف

 

 مورد نظر VHR PS-AEOSدیاگرام تطبیق محمولة اپتیکی  -6شکل 

 سایزینگ عملکردی محمولة اپتیکی
، Qر مقدا رینبا توجه به اینکه طراح تمایل دارد نقطة طراحی با بیشت

نابراین نقطة را انتخاب نماید ب #Fو بیشترین مقدار  xکمترین مقدار 
د. شویمنشان داده شده در شکل به عنوان نقطة طرح مبنا انتخاب 

 است. 10مشخصات نقطة طرح مبنا به صورت جدول 

 پتیکیمختصات نقطة طرح مبنا در دیاگرام تطبیق محمولة ا -10جدول 

Q 1.8 

x 5μm 

λ 0.675μm 

GSD 1m 

f/D 14m/m 

f/H 5.25mm/Km 

 تخمین سایز محموله
 .است m0.31=PLdو  m0.53=PLh(، 21( و )20ای )همعادلهمطابق 



 

 

  

 

 

 
 ژوهشی علوم و فناوری فضاییپ -فصلنامة علمی

 العملی با استفاده از تکنیک دیاگرام تطبیق در یک ماهوارة سنجش از دور  ...های عکسسایزینگ چرخ  35 / ( 50)پیاپی  1401بهار  /1شمارة  / 15دورة 

 تخمین سایز ماهواره
 شد. خواهد D=18.8cmو  f=2.6mبا توجه به ارتفاع مدار در جدول، 

های تخمین قطر ماهواره بر اساس قطر محموله و المان

 قابل نصب بر روی صفحة ندیر
شامل  های قابل نصب بر روی صفحة ندیر ماهوارهاز آنجا که المان

های محموله و ادهدبرای ارسال  Xهای باند محمولة اپتیکی و آنتن
 استهای فرمان متری و دریافت دادههای تلهبرای ارسال دادهSباند 

 .است PLd/SCd=2.7 ،7بنابراین مطابق جدول 

فاع محموله و برای بر اساس ارت ماهوارهتخمین ارتفاع 

 الزام چابکی
بکی ، چنانچه سایزینگ عملکردی برای الزام چا(5)مطابق شکل 

ظر گرفته ن( به عنوان نقطة طرح مبنا در 1صورت گیرد آنگاه نقطة )
2deg/s0.0228=2و مختصات آن  شودیم

st/sθ  وdeg0.0739=aθ 
است و در  B/H=0.6آل مقدار ایده ،1-خواهد بود. مطابق بخش الف

 و در s20=st(، 10) معادلةخواهد شد. مطابق  =Km300Bنتیجه 
ماکزیمم  (،22) معادلةخواهد شد. با استفاده از  deg/s0.9=sωنتیجه 
ر خواهد شد. صفحة طراحی زیرسیستم سازه بPLh/SCh=1.75مقدار 

و  PLd/CSdاساس مقادیر به دست آمده برای درایورهای طراحی 

PLh/SCh شودترسیم می( 7)کل به صورت ش. 
ین بناحیة مجاز طراحی در راستای افقی  (7)در گراف شکل 

رای بمقدار آن  ممینیمو  deg/s0.9=sωبرای  PLh/SChماکزیمم مقدار 
deg/s3.5=sω ودی در نظر گرفته شده است. همچنین در راستای عم

ا پتیکی رامتناظر با حالتی که صفحة ندیر محمولة  PLd/SCdبین مقدار 
 و همچنینSو Xهای های باندگیرد و علاوه بر آن آنتندر بر می

شوند و مقدار عملگرهای کنترل وضعیت بر روی آن نصب می

PLd/SCd حة متناظر با حالتی که عملگرهای کنترل وضعیت روی صف
رین کمت رایبطرح مبنا  گرفته شده است. نقطةدرنظر ندیر قرار ندارند،

ت و در نظر گرفته شده اسPLh/SChو بیشترین مقدار  PLd/SCdمقدار 
 است. با توجه به ابعاد PLd/SCd=2.7و  PLh/SCh=1.75مختصات آن 

 خواهد بود. m0.84=SCdو  m0.93=SChمحمولة اپتیکی، 

 
 صفحة طراحی زیرسیستم سازة ماهواره -7شکل 

 ابعاد کلی ماهواره
فرض پیکربندی ماهوارة موردنظر از نوع مکعب به صورت پیش

 VHR PS-AEOSsترین پیکربندی به کار رفته در مستطیل، ساده
ن ابرایشود. بنموجود در جامعة آماری این تحقیق، در نظر گرفته می

ورت ه صابعاد کلی ماهواره، سطح یکی از وجوه جانبی و حجم آن ب
 شود.محاسبه می 11جدول 

 ظرمورد ن VHR PS-AEOSابعاد کلی سازة -11جدول 
SCh 93/0 m 

SCd 84/0 m 

SCl 6/0 m 

SCw 6/0 m 

SCA 56/0 2m 

SCV 33/0 
3m 

 جرم کلی ماهواره

ز ، چگالی ماهواره ا≥3m15Vبا توجه به کلاس حجمی ماهواره 
 Kg105=SCMو حداکثر جرم ماهواره  =3Kg/m315ρ( 23) معادلة

 خواهد شد.

 ماهواره ممان اینرسی
 وبعاد ه اببا فرض توزیع یکنواخت جرم در داخل ماهواره و با توجه 

رتیب نیمم آن به تجرم کلی ماهواره، ممان اینرسی ماکزیمم و می
2Kg.m10.7=maxI  2وKg.m6.3=minI  خواهد شد. مقدار

 .است12گشتاورهای اغتشاشی وارد بر ماهواره مطابق جدول 

 مورد نظر VHR PS-AEOSوارد بر گشتاورهای اغتشاشی  -12جدول 

1.9×10-7Nm TS 

2.5×10-7Nm Ta 

5×10-7Nm Tm 

1.7×10-7Nm Tg 

1.1×10-6Nm TD=TS+Ta+Tm+Tg 

 
برای محاسبة گشتاور اغتشاشی در بدترین حالت، مجموع 

 شود.در نظر گرفته می DTگشتاورهای اغتشاشی به عنوان 

 العملیهای عکسسایزینگ چرخ
 معادلةالعملی از های عکسقابلیت تولید گشتاور در هر یک از چرخ

 راحی( و با استفاده از مختصات نقطة طرح مبنا در صفحة ط14)
 ،دهزیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت که در شکل نمایش داده ش

انور ( شتاب م1قابل محاسبه خواهد بود. مطابق مختصات نقطة )
slew ،2deg/s0.0228=2

St/Sθ ت بنابراین اسmNm17T=  خواهد
 شد.
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 معادلةالعملی از های عکسای هر یک از چرخظرفیت مومنتوم زاویه
 راحی( و با استفاده از مختصات نقطة طرح مبنا در صفحة ط15)

ADCSقابل محاسبه خواهد بود ،که در شکل نمایش داده شده .
روی در مد تصویربرداری، ( دقت نشانه1مطابق مختصات نقطة )

deg0.0739=aθ ط است. مقدار گشتاور اغتشاشی در بدترین شرای
است. مطابق  Nm5-10×1.1=DTطراحی مطابق جدول بالا، 

ست، اده شمشخصات مداری ماهوارة عملیاتی نمونه که در جدول آورده 
است.  P=94.61min=5676.81sپریود گردش ماهواره در مدار، 

 h=1.21Nmsالعملی ای چرخ عکسظرفیت مومنتوم زاویه بنابراین
 خواهد شد.

نتایج محاسبات سایزینگ عملکردی ماهوارة عملیاتی نمونه بر 

آورده شده  13اساس الزامات عملکردی محمولة اپتیکی در جدول

های کوچک و در انتهای فاز طراحی است. در کلاس وزنی ماهواره

درصد  %30تواند ی قابل قبول میمفهومی اولین نمونه، حداکثر خطا

دهد که خطای تخمین جرم . نتایج محاسبات نشان می[45]باشد 

است که در فاز سایزینگ عملکردی در  %5ماهوارة عملیاتی نمونه 

 .استمحدودة قابل قبول 

 مقایسة نتایج

دهد یالعملی نشان مهای عکسنتایج محاسبات تخمین سایز چرخ
العملی های عکسکه حداکثر توان تولید گشتاور در هر یک از چرخ

T=55mNm ای در هر یک از آنها و ظرفیت ذخیرة مومنتوم زاویه
العملی های عکسهایی از چرخباشد. نمونه h=1.21Nmsبایست می

های آورده شده است. چرخ 14قابل انتخاب توسط طراح در جدول 
 .استRW3-1.0ه در نمونة واقعی از نوع العملی به کار رفتعکس

ای محاسبه شده قابلیت تولید گشتاور و ظرفیت مومنتوم زاویه
. حتی استالعملی انتخابی بیشتر از قابلیت و ظرفیت چرخ عکس

های مورد نیاز بر اساس نیز ظرفیت MSCI MW-1000چرخ مدل 
با فاصلة  MSCI MW-4000محاسبات انجام شده را ندارد. چرخ 

های مورد نیاز ماهوارة عملیاتی را تأمین زیادی قادر است ظرفیت
کند ولی با توجه به اختلاف زیاد مشخصات عملکردی، سایز، جرم و 

تری ها که دارای مشخصات عملکردی نزدیکتوان آن با سایر گزینه
انتخاب آن منطقی نخواهد بود.  هستند،های مأموریت به نیازمندی

گزینة انتخابی همان چرخی خواهد بود که در نمونة عملیاتی بنابراین 
 ده است.شنیز انتخاب 

 نمونه با استفاده از دیاگرام تطبیق VHR PS-AEOSخطای محاسبات سایزینگ عملکردی  -13جدول 

)2(mSCA خطای واقعی خطای مجاز (Kg)SCM  

0.56 (0.6×0.6×0.93m) 

35% 5% 
105 VHR PS-AEOS ی شدهطراح 

0.57 (0.6×0.6×0.95m) 110 VHR PS-AEOS اتیعملی 

     

 

-VHR PSالعملی قابل انتخاب در های عکسهای چرخگزینه -14جدول 

AEOS نمونه 

RW3-1.0’s 

Millenium 

Space Systems 

MicroWheel 

1000 

MSCI 

MicroWheel 

4000 

MSCI 

مدل چرخ 

 العملیعکس

0/1  1/1  0/4  
ذخیااارة مومنتااااوم  

 (Nms)ای زاویه

50 30 300 ،150 ،50  
گشاااتاور تولیااادی  

(mNm) 

 (mm)طول  218 130 150

 (mm)عرض  218 130 140

 (mm)ارتفاع  81 90 42

970/0  44/1  3/3  (Kg)جرم  

1/15  9 11 
تاااوان مصااارفی در 

 (W)حالت پایدار 

7/46  50 - 
بیشینة توان مصرفی 

(W) 

ر محاسبة دد. شوله تعدیل ئهای مسفرض بایددر این حالت 
العملی، مدت زمان، های عکسای چرخظرفیت مومنتوم زاویه

ا بو  مساوی یک چهارم پریود مداری ماهواره در نظر گرفته شده
یاز ای مورد نکاهش این زمان به یک پنجم، ظرفیت مومنتوم زاویه

العملی کاهش خواهد یافت. بنابراین چرخ عکس 1Nmsبه زیر 
RW3-1.0 د. توان تولید گشتاور شوانتخاب می 3حی با فاکتور طرا
RW3-1.0 روی دقیق دهد که در مد عملکردی نشانهنشان می

م زلاگشتاور  ،زیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت قادر خواهد بود
 ویو برای گردش ماهواره حول محورپیچش برای اخذ تصاویر استر
 شاهحول محور غلتش که علاوه بر اخذ تصاویر استریو، برای ک

 این را تأمین نماید. علاوه بر است،زمان تصویربرداری مجدد 
 ازة یکهای انتخاب شده قادر خواهند بود در مدت زمانی به اندچرخ

ری یداپنجم پریود مداری ماهواره مومنتوم لازم برای تأمین پا
مت سروی دقیق به ماهواره در مد عملکردی تصویربرداری و نشانه

 د.کننناحیة هدف را تأمین 
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 گیرینتیجه

 ویین محموله، سازه و زیرسیستم تع زیرسیستمسایزینگ عملکردی 
ه از صفحة طراحی که با استفاد VHR PS-AEOSsکنترل وضعیت 

دهد و های طراحی تغییر میرویکرد طراح را در مواجهه با سیکل
العملی در فاز های عکسهمچنین ایجاد امکان انتخاب چرخ

می ث کم شدن فاصلة فاز طراحی مفهوسایزینگ عملکردی که باع
ر شده د های راهکار ارائهد از جمله نوآوریشوتا طراحی مقدماتی می

 این تحقیق است.
-VHR PSدر طراحی زیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت 

AEOSs شوند که شامل معیارهای متغیرهایی در نظر گرفته می
ن نیکمّی الزامات مأموریتی، سیستمی و عملکردی و همچ

ند و همین تعدد پارامترها و شوپارامترهای طراحی سیستم می
های طراحی و در وابستگی آنها به یکدیگر موجب ایجاد سیکل

نتیجه افزایش زمان فرآیند طراحی و در نهایت افزایش هزینة 
کند که د. استراتژی طراحی برای عملکرد کمک میشوطراحی می

ارامترهای اصلی طراحی و الزامات و قیدهای بحرانی و همچنین پ
سپس درایورهای طراحی را شناسایی کنند و بهترین مقدار برای 
پارامترهای اصلی طراحی را در چهارچوب صفحة طراحی و در 
محدودة مجاز طراحی که به وسیلة الزامات و قیدهای بحرانی ایجاد 

مزیت این روش به حداقل  نیترمهمتعیین نمایند.  ،شده است
 .استهای طراحی و در نتیجه کاهش زمان طراحی رساندن سیکل

د در این مقاله ابتدا الزامات بحرانی حاکم بر عملکر
 های محمولة اپتیکی، تعیین و کنترل وضعیت و سازةزیرسیستم

دی لکرماهواره معرفی و سپس درایورهای طراحی و پارامترهای عم
زیرسیستم راحی طند. درایورهای شدها شناسایی این زیرسیستم

، SDGو پارامترهای عملکردی آن  f/Hو  f/Dمحمولة اپتیکی شامل
x وQ هاید. عبارتهستن PLh/SCh وPLd/SCd درایورهای طراحی 

اره اهوزیرسیستم سازه و تجهیزات قابل نصب بر روی صفحة ندیر م
م رسیست. درایورهای طراحی زیهستندپارامترهای عملکردی آن sωو 

Sو aθ، تعیین و کنترل وضعیت
2t/Sθ  ابلیت قو الزامات عملکردی آن
اری های آمادهدد که با استفاده از دارنمانور، چابکی، دقت و پایداری 

بل عنوان یک الزام سطح بالا قابه GSDاز پارامتر عملکردی 
 محاسبه خواهند بود.

 VHR PS-AEOSدر ادامه روند سایزینگ عملکردی یک نمونه 
نتایج حاصل از روش ارائه شده در این عملیاتی ارائه شده است و 

. سپس بر استخطای مجاز  %35خطا در مقابل  %5مقاله دارای 
اساس جرم و ابعاد حاصل از سایزینگ عملکردی ماهوارة مورد نظر، 

ده است. بر اساس نتایج شی آن محاسبه العملعکسهای سایز چرخ
محاسبات سایزینگ عملکردی زیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت، 

برابر ظرفیت  MSCI MW-4000 ،3/3های ظرفیت مومنتومی چرخ
ظرفیت  RW3-1.0 ،83%های مورد نیاز و ظرفیت مومنتومی چرخ

های منظور ایجاد امکان استفاده از چرخ. بهاستمورد نیاز 
، الزامات عملکردی زیرسیستم تعیین ترکوچک العملی با سایزعکس

و کنترل وضعیت در مد تصویربرداری از فاز عملکرد نرمال ماهواره 
العملی به صورت های عکسد. پیکربندی چرخشوتعدیل می 20%

 ی منتظم در نظر گرفته شده است.چهاروجهفرض هرم یا پیش

 تعارض منافع
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