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Abstract 
Given the increasing prevalence of CubeSats due to their low research and development 

costs, there is a need for a reliable standard separation system. The satellite separation 

system must securely hold the CubeSat during flight, protect it from loads during launch, 

and accurately deploy it into orbit. Typically made of aluminum, these separation 

systems include a spring-loaded mechanism to position the satellite in orbit and a locking 

and release mechanism to secure it during launch. In this paper, the design and analysis 

of the separation system for a 6U CubeSat are presented. Initially, the design process for 

the separation system is outlined, considering the requirements related to the satellite 

and launcher. Subsequently, a 3D modeling process for the separation system is 

described, taking into account the satellite and launcher requirements. In the design of 

launch separation system, a new mechanical locking mechanism based on the pin polar 

has been developed, which improves the accuracy and stability of the lock in launch 

conditions. This locking mechanism, in addition to bearing the vibration loads caused by 

the launch, provides higher reliability in maintaining the satellite until the moment of 

injection into the orbit. Following the modeling phase, dynamic behavior analysis is 

performed using ADMS and ANSYS software, and finite element analysis of the 

separation system is conducted to determine its natural frequencies and response to 

random and sinusoidal loads. Also, quasi-static and buckling analyzes have been 

performed to ensure the proper strength of the separation system against the launcher 

loads. The results obtained from the mechanical and dynamic analyzes showed that the 

well-designed system can release the satellite optimally in the orbit with the appropriate 

speed while bearing the incoming loads. 
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 چکیده
های تحقیق و توسعۀ پایین آن، نیازمندی به های مکعبی به دلیل هزینهافزون ماهوارهبا توجه به گسترش روز

ماهوارۀ که سیستم رهایش استاندارد با قابلیت اطمینان بالا وجود دارد. سیستم رهایش ماهواره باید قادر باشد

محافظت کند و پس  های وارد شده به آن حین پرتاباز بار در طول پرواز به طور امن نگه داشته ورا  مکعبی

 ومینیآلوم جنس عمدتاً از های رهایش. سیستمخارج سازد دقیقرا به طور  ماهوارهاز قرار گرفتن در مدار، 

قرار دادن ماهواره در مدار و یک مکانیزم قفل و رهایش برای  یبرا یفنر یاصفحه ستمیس کاست و شامل ی

در مقاله پیش رو به طراحی و تحلیل سیستم  است.واره درون سیستم رهایش حین پرتاب داری ماهنگه

پرداخته شده است. بر این اساس در ابتدا روند طراحی سازۀ سیستم رهایش  u6رهایش یک ماهوارۀ مکعبی 

مربوط به شود. سپس با درنظر گرفتن الزامات تشریح شده و الزامات مرتبط با ماهواره و پرتابگر بررسی می

طراحی انجام در افزار تشریح شده است. سازی سه بعدی سیستم رهایش در نرمماهواره و پرتابگر فرآیند مدل

قفل را در  یداریپولر توسعه داده شده است که دقت و پا نیپ هیبر پا دیجد یکیقفل مکان زمیمکان کی ،شده

 تیاز پرتاب، قابل یناش یارتعاش یحمل بارهاقفل، علاوه بر ت زمیمکان نی. ابخشدیپرتاب بهبود م طیشرا

سازی، به در ادامه پس از اتمام مدل. کندیم همبه مدار فرا قیدر حفظ ماهواره تا لحظه تزر یبالاتر نانیاطم

پرداخته شده و در آخر تحلیل المان محدود و انسیس  ادمز تحلیل رفتاری دینامیکی آن به کمک نرم افزار

های های طبیعی آن و پاسخ سیستم به بارگذاریوارۀ مکعبی با هدف تعیین فرکانسسازۀ سیستم رهایش ماه

های شبه استاتیکی و کمانش جهت اطمینان از استحکام همچنین تحلیلاتفاقی و سینوسی انجام شده است. 

ی و مکانیکهای نتایج حاصل شده از تحلیلبارهای پرتابگر انجام شده است. مناسب سیستم رهایش در برابر 

تواند ضمن تحمل بارهای وارده، نشان دادند که سیستم طراحی شده به خوبی میصورت گرفته دینامیکی 

 ماهواره را به صورت مطلوب در مدار با سرعت مناسب رها سازد.
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1 

 مقدمه 

به عنوان یک فناوری مقرون  1های مکعبیبا رشد استفاده از ماهواره

های فضایی کوچک، طراحی به صرفه و چندمنظوره برای مأموریت

گیری ها اهمیت چشمهای رهایش این ماهوارهو توسعه سیستم

ها به دلیل اندازه کوچک و هزینه پایین پیدا کرده است. این ماهواره

های ها و پژوهشدر توسعه، به عنوان ابزارهای کلیدی برای آزمایش

ه اولین ماهوارۀ مکعبی ک 1999در سال . شوندعلمی شناخته می

تکنیک محصول مشترک تحقیقات دانشگاه استنفورد و دانشگاه پلی

های کالیفرنیا به فضا پرتاب شد. از آن زمان به بعد توسعۀ ماهواره

 مکعبی مورد توجه مراکز علمی و تحقیقاتی مختلفی قرار گرفت

نیاز به سازوکارهای رهایش  ای مکعبیهماهواره. [4 ,3 ,2 ,1]

به بالا ها را با ایمنی و دقت دقیق و مطمئن دارند که بتوانند آن

های )پاد( برای حمل ماهواره مدار تزریق کنند. سیستم رهایش

شود. پاد به عنوان مکعبی از سطح زمین تا مدار مطلوب استفاده می

مهم جدایش و یک واسط بین ماهوارۀ مکعبی و پرتابگر، وظیفۀ 

تزریق ماهواره در مدار مورد نظر را به عهده دارد. ماهواره در طول 

مدت پرواز از سطح زمین تا رسیدن پرتابگر به ارتفاع مداری در 

گیرد. با داشتن نظر گرفته شده در طراحی آن، درون پاد قرار می

های کوچک را پرتاب و در توان انواع ماهوارههای استاندارد، میپاد

عملکرد صحیح این سیستم در موفقیت  .مدار دلخواه قرار داد

مأموریت ماهواره تأثیر گذار است. بنابراین طراحی اصولی و 

سازی سیستم رهایش کمک شایانی در موفقیت ماهواره بهینه

 خواهد داشت. 

های بسیاری در زمینۀ طراحی و تحلیل پژوهش های اخیردر سال

 ها و محققانعبی توسط شرکتهای رهایش ماهوارۀ مکسیستم

سیستم  به توانمی این تحقیقاتاز جمله  .صورت گرفته است

رهایش طراحی شده برای ماهوارۀ مکعبی که محصول مشترک 

. است اشاره نمود [7 ,6 ,5]  دانشگاه استنفورد و پلی تکنیک

T-،  ]8[ 2شرکت توسعۀ فضاییون مراکز تحقیقاتی دیگری همچ

POD [9]  وSPL  [10] نیز به طراحی و ساخت سیستم رهایش

های نظر به تنوع در اندازۀ ماهواره اند.ماهوارۀ مکعبی پرداخته

ولید این سیستم، استفاده از مکعبی و صرفه جویی در هزینۀ ت

های کاربردی در این صنعت یکی از نوآوری طراحی قابل تکرار

سازی چندین توان به امکان رهاهای این نوآوری میاست. از مزیت

                                                 
1 CubeSats 

توان ماهواره در مدار به صورت همزمان اشاره کرد. در این راستا می

به دلیل اهمیت  .[11] نام بردچهارگانه را محصولات طراحی شده 

ای ماهواره در هنگام خروج از سیستم رهایش و تزریق سرعت زاویه

های دینامیکی متعددی سازیدر مدار مطلوب، مطالعات و مدل

، ماهواره ماهواره زیاد باشد سرعتدر صورتی که  انجام شده است.

 یردایپا به سه محور درتواند در مدت زمان مشخص شده ینم

ماهواره  ینیبر ارتباطات زم . این امر ممکن استابدیدست 

 تیمورأممکن است باعث شکست کل م یو حت گذار باشدریتأث

 یاهیسرعت زاو ۀمحاسبدر  ریدرگ یهامتغیرحال،  نیشود. با ا

 سرعت یبرا قیراه حل دق کیممکن است  یاست و حت ادیز اریبس

مطالعات مهم در این  یکی از باشد.  رممکنیغ یجداساز یاهیزاو

سازی و همکاران انجام شده است که در آن به مدل جو حوزه توسط

اند که کنترل سرعت م رهایش پرداخته و نشان دادهزدقیق مکانی

تواند از تداخلات ناخواسته جلوگیری ای اولیه رهاسازی میزاویه

به طور . [12] کرده و دقت بالایی را در تزریق مدار فراهم کند

های م رهایش مبتنی بر سیمزو همکاران یک مکانی ثورنمشابه، 

اند که نه تنها وزن سیستم را کاهش قابل سوزش معرفی کرده

آورد. دهد بلکه قابلیت رهایش ایمن و سریع را نیز فراهم میمی

کنند که با اعمال های حرارتی استفاده میها از سیممزاین مکانی

شود و ها ذوب شده و قفل سیستم آزاد میجریان الکتریکی، سیم

 آورد که ماهواره به دقت از سیستم جدا شوداین امکان را فراهم می

و همکاران به تحلیل دینامیکی بلینی دیگری،  ۀدر مطالع. [13]

د. انهای رهایش تحت شرایط بارگذاری مختلف پرداختهسیستم

های پیشرفته تحلیل فرکانسی و ارتعاشی، ها با استفاده از روشآن

تأثیر بارهای سینوسی و تصادفی را بر عملکرد سیستم بررسی 

های تشدید توان از پدیدهکردند و نشان دادند که چطور می

. [14]داد فرکانسی جلوگیری کرد و مقاومت سیستم را افزایش 

های این ترین جنبهطراحی هندسی سیستم رهایش یکی از مهم

فناوری است که باید به طور دقیق مورد بررسی قرار گیرد. 

سازی فضای داخلی سیستم و تنظیم های مختلفی برای بهینهروش

دقیق مسیر خروج ماهواره استفاده شده است. به عنوان مثال، 

های جانبی، اده از ریلاند که طراحی با استفها نشان دادهپژوهش

تواند دقت فرآیند کند، میرا در مسیر خروج هدایت می ماهواره که

 رهایش را افزایش دهد و از برخوردهای ناخواسته جلوگیری کند

همچنین، استفاده از فنرهای فشاری در طراحی سیستم  .[15]

ر روی سرعت و جهت باعث شده است که بتوان کنترل دقیقی ب

2 ISIS 



 صدیق یاسر ،قریشی محمدنوید ،رهبرامیرحسین 
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های رهایش، در طراحی سیستم. [16] خروج ماهواره داشت

رود که هر مختلفی برای رهاسازی ماهواره به کار می هایمکانیزم

های خاص خود هستند. به عنوان یک دارای مزایا و محدودیت

اده از فنرهای های پرکاربرد در این حوزه، استفمثال، یکی از روش

فشاری است که امکان تزریق ماهواره به مدار با سرعت کنترل شده 

گیرند و با باز این فنرها در داخل سیستم قرار می .آوردرا فراهم می

 .[17] کنندشدن درب سیستم، ماهواره را به بیرون پرتاب می

فشرده نیز به عنوان یکی های مبتنی بر گازهای همچنین، سیستم

اند که اگرچه هزینه بیشتری های رهایش معرفی شدهدیگر از روش

دارند، اما کنترل بیشتری بر سرعت و جهت خروج ماهواره دارند و 

یکی دیگر از  .[9] کنندهای وارده کمک میبه کاهش شوک

دار از آلیاژهای حافظههای جدید معرفی شده، استفاده مزمکانی

تواند ماهواره را آزاد است که با استفاده از یک سیگنال حرارتی می

های بالا، هنوز در مراحل این روش با وجود قابلیت. [18] کند

آزمایشی قرار دارد و به دلیل نوپایی فناوری، قابلیت اطمینان آن 

تواند یست. با این حال، این روش میهای سنتی نبه اندازه روش

های رهایش و افزایش امنیت سیستم در برای کاهش شوک

برای اطمینان از پایداری  .های ارتعاشی بسیار کارآمد باشدمحیط

های دینامیکی و های رهایش، استفاده از تحلیلو ایمنی سیستم

های های مودال و بررسی فرکانساستاتیکی ضروری است. تحلیل

توانند به تعیین هایی هستند که مییعی سیستم از جمله روشطب

های تشدید نقاط ضعف ساختاری کمک کرده و از بروز پدیده

و  جو ای که توسطبه عنوان مثال، مطالعه .[19] جلوگیری کنند

همکاران انجام شده، نشان داده است که بررسی و تنظیم 

های ناخواسته و تواند از وقوع پدیدهیعی میهای طبفرکانس

ارتعاشات غیرقابل کنترل در سیستم جلوگیری کند و به حفظ 

های در پژوهش. [20] پایداری سیستم در شرایط پرتاب کمک کند

های المان محدود برای بررسی مقاومت اخیر، استفاده از تحلیل

  مورد توجه قرار گرفته است. و ماهواره هایشهای رای سیستمسازه

نشان داد که استفاده از تحلیل المان  انجام شده هایپژوهش

سازی دقیق بارهای وارده و تحلیل پاسخ تواند به شبیهمحدود می

ویژه در ها به. این روش[22 ,21] سیستم به این بارها کمک کند

ل بارهای تصادفی و سینوسی که در حین پرتاب به سیستم تحلی

توانند نقاط ضعف و قوت شوند، کارآمد هستند و میاعمال می

 . [23] سیستم را پیش از تولید نهایی مشخص کنند

                                                 
1 Unit 

، جهت به دلیل تأثیر جرم سازه در رفتار دینامیکی سیستم

هایی توسط فکور و سیستم پژوهش سازی چیدمان اجزاء یکبهینه

همکاران انجام شده است و در این راستا سه دسته روش جهت 

. در پژوهشی دیگر، فکور [24] اندجانمایی بهینۀ اجزاء ارائه کرده

سازی در جانمایی و و همکاران با توسعۀ الگوریتم ژنتیک، بهینه

 لیو تحل یطراح. [25] اندرا انجام دادهچیدمان اجزاء یک ماهواره 

در نظر گرفتن  ازمندین یمکعب یهاماهواره شیرها یهاستمیس

و  شیرها یهاسمیمکان ،یهندس یمتعدد از جمله طراح یهاجنبه

 ریاخ یها. پژوهش[26] است یکینامیو د یکیاستات یهالیتحل

 ،یساختار یهایسازنهیو به نینو یهاروش یحوزه، با معرف نیدر ا

با وزن کمتر، مقاومت بالاتر و دقت  ییهاستمیتا س اندردهتلاش ک

سخت  طیطور مؤثر در شرارا ارائه دهند که بتوانند به یشتریب

 . [5] پرتاب عمل کنند

گردد که بررسی یق بررسی شده مشخص میبا توجه به پیشینه تحق

های رهایش ماهواره مکعبی ای و تحلیل المان محدود سیستمسازه

در برابر بارهای پرتابگر کمتر مورد توجه محققان قبلی قرار گرفته 

است. بنابراین در این مقاله ضمن ارائه یک طراحی مناسب برای 

م ملاحظات سیستم رهایش ماهوارۀ مکعبی با درنظر گرفتن تما

 زمیمکان کی ،طراحی نیا مورد نیاز پرتابگر انجام شده است. در

که  داده شده است پولر توسعه نیپ هیبر پا دیجد یکیقفل مکان

 نی. ابخشدیبهبود م بپرتا طیقفل را در شرا یداریدقت و پا

از پرتاب،  یناش یارتعاش یقفل، علاوه بر تحمل بارها زمیمکان

به مدار  قیدر حفظ ماهواره تا لحظه تزر یربالات نانیاطم تیقابل

های المان محدود مورد نیاز شامل تحلیل تحلیل. کندیفراهم م

مودال برای استخراج فرکانس و شکل مودهای سیستم رهایش و 

 لیتحل نیهمچنهمچنین تحلیل ارتعاشات اتفاقی و سیسنوسی 

ه شود ک لحاص نانیاند تا اطمبه کار گرفته شده کیاستاتشبه

مختلف پرتاب  یقادر به تحمل بارها رهایش طراحی شده ستمیس

  ماهواره به مدار با دقت بالا است.  قیو تزر

سیستم رهایش  و اجزاء توصیف عملکرد 

 ماهواره

ها است که دارای شکل ظاهری ای از ماهوارهماهوارۀ مکعبی گونه

. به صورت استاندارد، هر استو هندسی مشابه با مکعب مستطیل 

کوچکتری ساخته شده است که ابعاد  1هایاهوارۀ مکعبی از واحدم

متر است. در سانتی 10ها یک مکعب به ضلع استاندارد این واحد
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شود و شناخته می Uادبیات علمی، هر واحد به اختصار با نماد

است از شش واحد مکعبی استاندارد ساخته   6𝑈ای که ماهواره

 شده است. 

از  یاشامل مجموعههای مکعبی وارهماه شیرها یهاستمیس

 کنندیصورت هماهنگ عمل مبه یهستند که همگ یدیکل یاجزا

نگه دارند و در زمان مناسب، آن را در مدار آزاد  منیرا ا اهوارهتا م

قفل و  یهازمینگهدارنده، مکان ۀاجزا شامل محفظ نیکنند. ا

 یاهستمیکنترل لرزش، و س یهاستمیعملگرها، س ،یآزادساز

سیستم رهایش ماهوارۀ مکعبی با هدف . هستند ینیو بازب یمنیا

کاربری دارد. لذا این  ۀ مکعبیایجاد واسط بین پرتابگر و ماهوار

های استاتیکی و دینامیکی وارد شده سیستم باید ماهواره را از بار

از طرف پرتابگر حفظ کرده و در زمان مطلوب، ماهواره را به مدار 

نشان داده شده  1شکل همانطور که در کند.  طراحی شده تزریق

در مرحلۀ اول، فنر طراحی شده در سیستم رهایش تحت  ؛است

اعمال شده توسط درب  فشاری نیروی وزن ماهواره و نیروی

گیرد. در مرحلۀ دوم از سیستم رهایش تحت فشردگی قرار می

درب قفل مکانیکی طریق عملکرد مکانیزم در زمان مطلوب، 

و بخشی از نیروی فشردگی فنر آزاد  کرده باز را یشسیستم رها

ماهواره به کمک انرژی  شود.میسازی ماهواره شده و موجب آزاد

. در کندحرکت میبه طرف درب سیستم رهایش  آزاد شدۀ فنر

های با بازگشت فنر به طول اولیه و اعلام سنسورین مرحله آخر

رعت مطلوب از تعبیه شده در درب سیستم رهایش، ماهواره با س

 گردد.پاد خارج شده و به مدار تزریق می

 

  توصیف عملکرد سیستم رهایش ماهواره: 1شکل 

 درخت کارکرد سیستم رهایش ماهواره -1-2

دهد که چگونه یک سیستم با ترکیب درخت کارکرد نشان می

دهد. با توجه به اینکه های مختلف، وظیفه خود را انجام میفعالیت

های مسیر محافظت از ماهواره در برابر بار سیستم رهایش وظیفۀ

پرتاب، اتصال به پرتابگر و رهاسازی ماهواره در مدار را دارد، درخت 

 شده است.  ارائه 2کارکرد آن در شکل 

 
 : درخت کارکرد سیستم رهایش ماهواره 2شکل 

 معماری فیزیکی و اجزاء سازندۀ سیستم رهایش -2-2

اصلی ترین وظیفۀ آن سیستم رهایش،  کارکردبر اساس درخت 

های مسیر پرتاب و تزریق ماهواره محافظت از ماهواره در برابر بار

های سازندۀ سیستم سیستمبه مدار مطلوب است. بر این اساس زیر

ها، سیستم کنترل رهایش ماهواره شامل محفظۀ نگهدارنده، عملگر

 های ایمنی و بازرسی در ادامه مطالعه شده است.لرزش و سیستم

 فظۀ نگهدارندهمح -1-2-2

است.  شیرها ستمیس یاجزا نیتراز مهم یکیمحفظه نگهدارنده 

ها و ها، شوکدر برابر تنش اهوارهمحافظت از م فهیمحفظه وظ نیا

محفظه  یدر طول پرتاب را بر عهده دارد. طراح دیشد یهالرزش

که بر آن اعمال ی گوناگون یروهایباشد که بتواند ن یاگونهبه دیبا

و  یکیمکان یها، لرزشبسیار زیاد یهاتاباز جمله ش شود،یم

ها از مواد سبک محفظه نیتحمل کند. معمولاً ا را ییدما راتییتغ

که  شوندیساخته م ومیتانیت ای ومینیآلوم یاژهایمانند آل یو مقاوم

دارند و هم مقاوم به فشار و حرارت هستند.  یکم چگالیهم 

 یبرا یکاف یز محموله، فضامحفظه نگهدارنده علاوه بر حفاظت ا

. در کندیرا فراهم مماهواره مختلف  یهاستمیسزیر هینصب و تعب

هستند  ینیبازب یهاها مجهز به پنجرهمحفظه نیها، امدل یبرخ

در مراحل قبل از پرتاب فراهم  اهوارهو کنترل م یتا امکان بازرس

ن امکا رایبرخوردار است، ز یادیز تیاز اهم تیقابل نیشود. ا

در  ژهیوصحت آن را به دییو تأ اهوارهق میدق تیمشاهده وضع

از  دیمحفظه با ن،یعلاوه بر ا .کندیحساس فراهم م یهاتیمأمور

 یهازمیبا مکان یراحتباشد که بتواند به یاگونهبه ینظر طراح

باعث  یریپذقیتطب نیشود. ا بیترک ماهواره شیمختلف قفل و رها

 یهاتابمختلف و پر یهاتیأمورها درمکه محفظه شودیم

محفظه  یهاوارهیضخامت د ،یاز نظر فن باشند. یچندگانه کاربرد

 یمهم یو استفاده از مواد جاذب شوک و لرزش از جمله پارامترها
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سطح  ن،ی. همچنشوندیآن در نظر گرفته م یهستند که در طراح

تماس ممکن با  نیباشد که کمتر یاگونهبه دیمحفظه با یداخل

حساس  زاتیبه تجه بیاز بروز هرگونه آس ارا داشته باشد تاهواره م

بسته  یهامعمولاً به صورت محفظه هامحفظه شود. یریجلوگ

محافظت  یخارج یروهایدر برابر ن اهوارهکه از م شوندیم یطراح

محفظه با مواد جاذب شوک  یموارد، سطح داخل ی. در برخکنندیم

ناخواسته به ماهواره  یهالرزشتا از انتقال  شودیم دهیپوش

 شود. یریجلوگ

 مکانیزم قفل و رهایش -2-2-2

 رهایش ترین اجزای سیستممکانیزم قفل و آزادسازی یکی از مهم

ها در طول مراحل پرتاب و اهوارهداشتن ماست که وظیفه نگه

ها در مدار را بر عهده دارد. این مکانیزم سپس آزادسازی دقیق آن

تواند ، زیرا هرگونه خطا در عملکرد آن میباید بسیار مطمئن باشد

باعث آزادسازی زودهنگام یا دیرهنگام محموله شود که منجر به 

 ۀمعمولاً به دو دست های قفلمکانیزم .شکست مأموریت خواهد شد

تقسیم  های الکترومکانیکیهای مکانیکی و قفلقفل اصلیِ

نر استفاده . در نوع مکانیکی، از قطعاتی مانند پیچ و فشوندمی

دارد و با آزادسازی نیرو، را در جای خود نگه می اهوارهشود که ممی

های الکترومکانیکی، سیگنال فرستد. در نوعرا به مدار می اهوارهم

بیشتر  .گشایی انجام شودقفل روند تا عملالکتریکی به کار می

از فنرهای فشاری بهره ها هردر ماهوا های قفل و آزادسازیسیستم

شده در فنر انرژی پتانسیل ذخیره برند که در لحظه آزادسازی،یم

 شود.باعث رهایش محموله می

 های مکانیکی و الکتریکی عملگر -3-2-2

 های رهایشعملگرهای الکتریکی و مکانیکی جزء حیاتی سیستم

آغاز فرآیند آزادسازی محموله را بر عهده دارند. ۀ هستند که وظیف

های کنترلی، مکانیزم قفل و الاین عملگرها با دریافت سیگن

 .کنندشده آزاد میرا در زمان تعیین اهوارهرهایش را فعال کرده و م

های کوچک عملگرهای مکانیکی معمولاً به صورت فنر یا پیستون

ها، یک نیروی مکانیکی به کمک کنند. در این سیستمعمل می

سمت شود و با آزاد شدن آن، محموله به فشار یا فنر ذخیره می

تر و شود. این نوع عملگرها معمولاً سادهبیرون پرتاب می

اعتمادتر هستند، اما ممکن است دقت بالای مورد نیاز برای قابل

عملگرهای الکتریکی،  .های حساس را نداشته باشندبرخی مأموریت

ها از از سوی دیگر، معمولاً دقت بیشتری دارند. این سیستم

و ل های قفسازی مکانیزمعالهای الکتریکی برای فسیگنال

ها این است کنند. یکی از مزایای این سیستمآزادسازی استفاده می

بندی شوند و امکان خطای توانند با دقت بیشتری زمانکه می

کمتری در رهایش محموله وجود دارد. در برخی موارد، عملگرهای 

کان شوند تا امهای کنترلی پیشرفته ترکیب میالکتریکی با سیستم

 .تر رهایش را فراهم آورندتنظیم دقیق

 سیستم کنترل لرزش -4-2-2

است.  هااهوارههای مهم در رهایش مکنترل لرزش یکی از چالش

 یهاشوند، لرزشها از سیستم رهایش خارج میاهوارههنگامی که م

ناشی از فرآیند رهایش ممکن است باعث اختلال در عملکرد 

وانند بر تجهیزات حساس، مانند تها میها شوند. این لرزشمحموله

ها یا حسگرهای دیگر تأثیر منفی بگذارند و حتی ها، دوربینآنتن

های رهایش به برای حل این مشکل، سیستمد. باعث خرابی شون

توانند ها میشوند. این مکانیزمهای کاهنده لرزش مجهز میمکانیزم

از  یشده ناش شامل دمپرهای مکانیکی باشند که نیروهای وارد

جلوگیری  اهوارهها به مها را جذب کرده و از انتقال آنلرزش

ها از مواد جاذب شوک استفاده کنند. همچنین، برخی سیستممی

 . رسانندرا به حداقل می شده کنند که نیروهای واردمی

 های ایمنی و بازبینیسیستم -5-2-2

های ایمنی و بازبینی نقش مهمی در تضمین عملکرد سیستم

ها برای جلوگیری از دارند. این سیستم م رهایشصحیح سیست

اند. رهایش ناخواسته و اطمینان از صحت عملیات طراحی شده

ها، مانیتورینگ وضعیت محموله یکی از وظایف اصلی این سیستم

و سیستم رهایش در طول مراحل مختلف پرتاب و قبل از رهایش 

در صورت  اند کهای طراحی شدههای ایمنی به گونهسیستم. است

بروز هرگونه خطا یا نقص، عملیات رهایش را متوقف کنند. این 

های ایمنی و سنسورهایی هستند ها معمولاً شامل سوئیچسیستم

کنند. و سایر پارامترهای حیاتی را بررسی می هاکه وضعیت قفل

طور خودکار اقدامات توانند بهها میدر برخی موارد، این سیستم

 .یا هشدارهایی به تیم کنترل ارسال کنند تصحیحی انجام دهند

 روند طراحی و تحلیل سیستم رهایش ماهواره  

 3شکل  روند مطلوب جهت طراحی و تحلیل سیستم رهایش در

نشان داده شده است. بر اساس این شکل، در گام اول جهت طراحی 

بایست الزامات و قیود هندسی ماهواره سازۀ سیستم رهایش می

های خورشیدی ماهواره تلورانس بین پنل و ماهواره برای مثال ابعاد

و سیستم هدایت کنندۀ ماهواره به خارج از پاد استخراج شود. در 
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ادامه، قیود هندسی پرتابگر مانند محل نصب و نحوۀ اتصال به 

شود. با ترکیب قیود پرتابگر و ماهواره یک مدل پرتابگر مشخص می

سازی سه بعدی مانند مدل هایافزارسه بعدی اولیه به کمک نرم

های ای که تحمل بارشود به گونهسالیدورک و یا کتیا ایجاد می

گیری در ارتفاع مداری مطلوب وارد شده به سازه حین پرتاب و قرار

های اجزاءمحدود افزاررا داشته باشد. سپس با استفاده از یکی از نرم

ان محدود مدل الم غیرهنظیر آباکوس، انسیس، نسترن و پترن و 

گردد. با وجود مدل المان محدود سازۀ سیستم رهایش ایجاد می

های استاتیکی و دینامیکی سیستم رهایش انجام تمامی تحلیل

های طبیعی در ها و فرکانسها، کرنشکه تنش شود. در صورتیمی

محدودۀ سازگاری و مطلوب نباشد، مجدداً سازۀ سیستم رهایش 

که طراحی صورت گرفته  . در صورتیردگیمورد باز طراحی قرار می

های استاتیکی و دینامیکی قیود مطلوب را برآورده سازیدر شبیه

را  فضاییهای کرد، سازه قابلیت ساخت و تست با رعایت استاندارد

 خواهد داشت.

 طراحی و جانمایی سازۀ سیستم رهایش ملاحظات 3-1

ده باید جهت موفقیت مأموریت ماهواره، سیستم رهایش طراحی ش

کلیدی جهت  ملاحظاتسازگار با الزامات پرتابگر و ماهواره باشد. 

 اشاره شده است:طراحی دقیق سیستم رهایش در ادامه 

ساز  سفتی و   ستحکام:  ستم رهایش  ا سی دارای  ماهواره باید ۀ 

وارد شتتده از ستتوی تحمل بارهای  و ستتفتی کافی برایاستتتحکام 

 .باشد پرتابگر

 به دبای  ینش تجهیزاتچ: جرمی و هندستتتی  اتمشتتتخصتتت

ممان اینرستتتی   و مرکز جرم مثل  هاییویژگیباشتتتد که  ایگونه

   محدودۀ مجاز قرار بگیرد. در و سیستم رهایش ماهواره

به منظور اطمینان از انبستتتاط و انقبا      انتخاب مواد خام:   

به هم نخوردن        هایش و  ماهواره و ستتتیستتتتم ر یکستتتان بین 

ار رفته در ساخت سیستم    های هندسی، جنس مادۀ به ک تلورانس

 رهایش با جنس مادۀ به کار رفته در ساخت ماهواره یکسان باشد.

به منظور جلوگیری از وقوع وپلینگ دینامیکی: کجلوگیری از 

کوپلینگ دینامیکی بین پرتابگر و سیستم رهایش، سازۀ مجموعۀ    

سفتی باید به گونه     ستم رهایش و ماهواره از نظر  شد که  سی ای با

های اول  های اول طولی و عرضتتتی آن از فرکانس  کانس حداقل فر  

 طولی و عرضی پرتابگر بیشتر باشد.

تمهیدات مناستتب جهت نصتتب ستتیستتتم اتصتتال به پرتابگر: 

رهایش بر روی پرتابگر دیده شتتود و همچنین دریچۀ دستتترستتی 

 مناسب برای مدارات الکترونیکی تعبیه گردد. 

 
 ایش ماهواره مکعبی: الگوی طراحی و تحلیل سیستم ره 3شکل 

 های اعمالی بر سازۀ سیستم رهایشارب 3-2

های وارد بر آن در طراحی سازۀ سیستم رهایش باید بر اساس بار

های گذاریها شامل باراین بار .آن گیرد طول چرخۀ عمر انجام

های حمل و نقل پرتابگر در مسیر رسیدن به مدار مطلوب و بار

و ترین بارهای اعمالی به ماهواره پرتاب مهممسیر بارهای  است.

  .باشندمیسیستم رهایش 

سیستم رهایش از طریق یک سازۀ واسط به پرتابگر متصل خواهد 

های وارد شده به سیستم رهایش در مسیر انتقال از زمین شد. بار

ترین باشد. اصلیبه ارتفاع مداری از نوع استاتیک و دینامیک می

مدت زمان پرتاب که در طراحی باید  های وارد شده به سازه دربار

 :[27] استدر نظر گرفته شود به شرح زیر 

 های شبه استاتیکشتاب -1-1-3

پیشرانش موشک عامل ایجاد یک نیروی نسبتاً ثابت در نیروی 

طول محور پرتابگر است. این نیرو در سه جهت اصلی بر حسب 

شود. این بارگذاری به سازی میهضریبی از شتاب جاذبۀ زمین شبی

 .گرددمرکز جرم سازه اعمال می

 ارتعاشات سینوسی -2-1-3

شی از        سی با فرکانس پایین نا سینو شات  های  مود کوپلینگارتعا

های مختلف پرتاب است.  پرتابگر و بارهای اعمالی در فازفرکانسی  

  .آورده شده است 4ر شکل پروفیل بارگذاری سینوسی د
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 [28] ت سینوسی پرتابگر سایوزارتعاشا :4شکل 

 ارتعاشات اتفاقی -3-1-3

،  های پرتابگرموتورموجود درارتعاشتتات  به علتارتعاشتتات اتفاقی 

ضا    آیرودینامیکی هاینیرو سیر حرکت پرتابگر در ف و  موجود در م

ستیکی   هاینیرو گردد. این بارگذاری از طریق رینگ ایجاد میآکو

شتود. یک  به ستازۀ ستیستتم رهایش و ماهواره منتقل می    پرتابگر

 .آورده شده است 5شکل  نمونه از این بارگذاری در

 
 [28] : ارتعاشات اتفاقی پرتابگر سایوز5شکل 

 شوک -4-1-3

سازه این پدیده به علت جدایش موتور هایی که قابلیت  ها و تمامی 

بیشتتترین ستتهم در   گردد.اد میگستتترش یا جدایش دارند، ایج

ستم رهایش مربوط به         سی سازۀ ماهواره و  شوک روی  بارگذاری 

حل  تابگر استتتت    مرا که برای      . جدایش پر بارگذاری  یل این  پروف

  .آورده شده است 6شکل  پرتابگر سایوز است در

 
 [28] : پروفیل بارگذاری شوک در پرتابگر سایوز6شکل

 های ترکیبیگذاریارب -2-3

لذا به منظور . باشندپوشانی زمانی میبارهای پرتاب دارای هم

 پوشش دادن این موضوع و اطمینان از صحت عملکرد سازه، تحلیل

 .گرددتحت بارگذاری ترکیبی انجام می سازه

 یاز بارها یبیپرتاب ترک طول مسیردر سیستم رهایش ماهواره 

 :است ریکه شامل موارد ز دینمایرا تجربه م ارتعاشی

 ترکیب ارتعاشات اتفاقی و بارهای شبه استاتیکی پرتابگر .1

و بارهای شبه استاتیکی  ینوسیترکیب ارتعاشات س .2

 پرتابگر

در سطح  یبارهای استاتیکی ناشی از ارتعاشات اتفاق .3

 یفیک

 بارهای استاتیکی ناشی از شوک .4

ختلف حالت م 78 در مجموعفوق  هاییبارگذار بیترکدر صورت 

به  دیماهواره با ۀ سیستم رهایشساز که شودایجاد میبارگذاری 

در مطرح شده  های بارگذاریحالتهمۀ در  تا شود یطراح یاگونه

روش محاسبۀ این . ردیگبقرار  و مجاز از لحاظ تنش منیا ۀمحدود

بر اساس روابط مایلز است که در ادامه بررسی شده ها بارگذاری

 است.

و  یارتعاشات اتفاق بیاز ترک یناش لگذاری معادبار  -1-2-3

  یکیشبه استات یبارها

( و RVLاز ترکیب ارتعاشتتتات اتفاقی )   ناشتتتی   بارگذاری معادل   

محاستتبه  لزیروابط مابه  توجهبارهای شتتبه استتتاتیکی پرتابگر با  

، در RVL یهاشتتتاب  تعیین جهت ،لزیروابط ما طبق. گردندیم

 ا هدف استخراجبرهایش ۀ سیستم تحلیل مودال ساز  دیباگام اول 

سی  مودها سازه    %90حدود  که شود ای انجام به گونه فرکان جرم 

با   در نهایت جرم انباشتتته شتتده در ستتازه بدستتت آید.   انبه عنو
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و با  هستتتتند  %2 یشتتتتر ازدارای جرم موثر بکه  یانتخاب مودهای

در جهات مختلف محاسبه  RVL یهاشتاب ،1معادلۀ استفاده از 

 :[29] شوندیم

(1) 
,

2
i i i eff iP f Q W g m


     

 

یب فرکانس طبیعی و مقدار        iWو if،1معادلۀ   در  به ترت

PSD  در مودi ام وQ    معادله   نی. در ااستتتتضتتتریب تقویت

,eff im
مقدار شتتتاب  gام و iجرم موثر بدستتت آمده در مود  

ستته در  RVL معادل یهاشتتتاب تینها در .استتتجاذبه زمین 

در  3با اعمال ضتتریب  دستتتگاه مختصتتات همچنین جهت اصتتلی

سبات آن   ساس نتایج آماری در  محا و  تعیین بارگذاری معادلبر ا

 :[29] شوندیسبه ممحا 2معادلۀ با استفاده از 

(2) 
2

,

3
i

eff i

P
RVL

m g
 




  

، بارهای  ستته جهت اصتتلی در  RVL یهاشتتتاببا تعیین 

شی  معادل  شات اتفاقی )  نا شبه  RVLاز ترکیب ارتعا ( و بارهای 

  (1)موجود در جدول  معادلات  استتتتاتیکی پرتابگر با استتتتفاده از     

 .شوندمحاسبه می

ناشی از ترکیب ارتعاشات اتفاقی و معادل  یبارها(: 1) جدول

 [29] بارهای شبه استاتیکی پرتابگر

حالت 

بارگذار

 ی

 در جهت) یطول

X) 

 در جهت) عرضی 

z) 

در ) عرضی

 (y جهت

    

8-1 AXQSL LATQSL 
2

2

LAT

LAT Y

QSL

RVL 




 

16-9 AXQSL 
2

2

LAT

LAT Z

QSL

RVL 




 
LATQSL 

24-17 
2

2

AX

AX X

QSL

RVL 




 
LATQSL LATQSL 

و  ینوسیارتعاشات س بیاز ترک یناش یکیاستات یبارها -2-2-3

 رتابگرپ یکیشبه استات یبارها

جهت تعیین بارگذاری معادل ناشتتتی از ترکیب ارتعاشتتتات         

ستاتیکی از معادلۀ )  سینوسی و بار    شود ( استفاده می 3های شبه ا

[29]: 

(3) Sine InputQS g Q SF  
 

Inputg(،3معادلۀ )در
بدستتتت  برابر با شتتتتاب  جهتدر هر  

شتتده به  وارد ستتینوستتیارتعاشتتات بارگذاری نمودار  روی زآمده ا

ستم رهایش   سبه   یعیاز طرف پرتابگر در فرکانس طب سی اول محا

به ترتیب ضریب   SFو  Q این معادله. در است جهت شده در آن  

مطابق با اسناد   نانیماط بی. ضر هستند  نانیاطم بیتقویت و ضر 

با    تابگر برابر  با     5/1پر ته   10 و ضتتتریب تقویت برابر  درنظر گرف

در جهات مختلف، بارهای   SineQS یهاشتاب  ۀمحاسب  با .شود یم

و بارهای شتتبه  ینوستتیاز ترکیب ارتعاشتتات ستت  ناشتتی معادل

  ند یآیدستتتت مبه  (2معادلات موجود در جدول )  استتتتاتیکی از  

[29]: 

و  ینوسیاز ترکیب ارتعاشات س ناشیمعادل  یبارها(: 2جدول )

 [29] بارهای شبه استاتیکی پرتابگر

حالت 

بارگذار

 ی

 در جهت) یطول

X) 

در ) عرضی

 (z جهت

در ) عرضی

 (y جهت

32-25 AXQSL LATQSL 
LAT

Sine LAT

QSL

QS 

 
 
  

40-33 AXQSL 
LAT

Sine LAT

QSL

QS 

 
 
  

LATQSL 

48-41 LAT

Sine AX

QSL

QS 

 
 
  

LATQSL LATQSL 

 یفیدر سطح ک یاز ارتعاشات اتفاق یناش معادل  یبارها -3-2-3

، سازه ایشسیستم ره در سطح کیفیدر آزمون ارتعاشات اتفاقی 

از  یشترب بلدسی  6 ارتعاشات اتفاقی در سطح گذاریتحت بار

گیرد. قرار میدو دقیقه موجود در اسناد پرتابگر به مدت  ریمقاد

حالت مانند روشی که  نیدر ا استخراج شده های معادلبار قدارم

که  اختلاف نیبا ا استدر محاسبه بارهای ارتعاشات اتفاقی پرتابگر 

پرتابگر چهار  ۀموجود در دفترچ PSD ریمقاداندازۀ  حالت نیدر ا

 . این آزمون در هر سه جهتشوندیدرنظر گرفته مبیشتر برابر 
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شود و انجام می مجزاماهواره به صورت سیستم رهایش  اصلی

جهت اصلی اعمال بار  %10در هر جهت برابر  زیبارهای جانبی ن

استاتیکی ناشی  ، بارهایبه این توضیحاتشوند. با توجه فر  می

ماهواره سیستم رهایش  یفیآزمون مدل ک یبرا یاز ارتعاشات اتفاق

 .[29] گردد( محاسبه می3)جدول با استفاده از روابط 

در سطح  یاستاتیکی ناشی از ارتعاشات اتفاق یبارها(: 3جدول )

 [29]کیفی 

حالت 

رگذاربا

 ی

در ) یطول

 (X جهت

در ) عرضی

 (z جهت

در ) عرضی

 (y جهت

56-49 0.1 LAT YRVL   0.1 LAT YRVL   LAT YRVL  
64-57 0.1 LAT ZRVL   LAT ZRVL  0.1 LAT ZRVL   
72-65 AX XRVL  0.1 AX XRVL   0.1 AX XRVL   

 از شوک یناش یکیاستات یبارها -4-2-3

مودهای موثر در  بعد از تعیین ناشتتتی از شتتتوکگذاری معادل بار

ضرب ن  سناد پرتابگر    ندرجشوک م  یروهایجهات مختلف، با  در ا

منتخب در درصتتد جرمی مودال ستتازه در مودهای   جهت در هر 

شتتوک وارد بر  ستتازی شتتدۀ نیروی معادل اندازۀ. دیآیت مدستتبه

از هر مود  آمدهنیروی بدست  بیشینه   مساوی با  جهتسازه در هر  

شوک وارد بر   سازی شدۀ   نیروی معادل با این توضیحات . باشد یم

 .[29] دشویمحاسبه م( 4معادلۀ )با استفاده از  جهتسازه در هر 

(4) ,eff i

Shock i

Total

m
g S

M
 

 

بدست شوک  یرویبرابر با مقدار ن جهتدر هر  iS 4ۀ معادلدر 

 از طرف پرتابگر در فرکانسشده  نمودار شوک وارد یاز رو آمده

eff,ۀ مذکورمعادل در نی. همچناست جهتدر آن منتخب  im
و  

TotalM  به ترتیب جرم موثر در مودi  سیستم رهایشام و جرم کل 

در جهات  Shockg یهاشتابتعیین  پس از در نهایت. هستند

معادلات موجود  طریق از شوک از یمختلف، بارهای استاتیکی ناش

 :[29] ندیآیدست مبه( 4) جدول در

 

 

                                                 
1 6 Unit 

 [29]شوک استاتیکی ناشی از  یبارها(: 4) جدول

حالت 

بارگذار

 ی

در ) یطول

 (X جهت

در ) عرضی

 (z جهت

در ) عرضی

 (y جهت

74-73   Shock LAT Yg   
76-75  Shock LAT Zg    
78-77 Shock AX Xg     

 6uطراحی سازۀ سیستم رهایش ماهواره  

قیود هندسی و الزامات مرتبط با پرتابگر و ماهواره به عنوان ورودی 

د. بر این اساس نشودر نظر گرفته می در طراحی سیستم رهایش

 هایی مطابقدارای زیر سیستم u61سیستم رهایش ماهوارۀ مکعبی 

فضایی اتحادیۀ  با توجه به اینکه در استاندارد خواهد بود. 7شکل 

های فضایی الزامات مشخصی جهت طراحی سازه( ECSSاروپا )

ات و الزام سیستم رهایش این بیان گردیده است، لذا در طراحی

  . قیود بررسی و تطبیق داده شده است

 
 : بخش های مختلف سیستم رهایش ماهواره مکعبی7شکل 

 مکانیزم هدایت کنندۀ ماهواره   1-4

های ماهواره چه روشی برای با توجه به اینکه در طراحی ستون

انتقال آن درون پاد در نظر گرفته شده است، مکانیزم هدایت کننده 

 مختلف باشد:به سه طریق تواند می

های استفاده از پین )خار(: در این حالت در ستون .1

ماهواره پین یا خار ایجاد شده و متناظر با آن در 

های سیستم رهایش جا خار یا مادگی پین طراحی ستون

های ساخت و گردد. در این روش پیچیدگیمی

گذاری دقیق جهت اطمینان از خروج ماهواره از تلورانس

 های اصلی خواهد بود. وب از چالشپاد در زمان مطل

کشوها در  مشابهدر این حالت دو زائده استفاده از زائده:  .2

 با سیستم رهایش هاشود و این زائدهماهواره طراحی می
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در این روش نیز به دلیل وجود  شوند.میدرگیر 

های ساخت و احتمال عدم انطباق در پیچیدگی

مطمئن های هندسی که منجر به خروج ناتلورانس

گردد، در این مقاله از این الگوی طراحی ماهواره می

 استفاده نشده است.   

 هردر ماهواره چهار ریل  در این روش استفاده از ریل: .3

ها در تماس با این ریل که ددار یک از وجوه خود

های بخشگیرند اما های سیستم رهایش قرار میستون

هایش نخواهند سیستم رتماسی با  ،بدنه ماهواره دیگر از

داشت. به دلیل قابلیت اطمینان بیشتر این روش نسبت 

های ساخت و به دو روش دیگر و عدم وجود پیچیدگی

های سیستم تولید در این روش، پیشبرد طراحی ستون

 باشد. رهایش در این مقاله مطابق با این روش می

به عنوان  های سیستم رهایشانجام شده برای ستون در طراحی

با استفاده از انرژی ذخیره  ماهواره، یستم هدایت فیزیکییک س

مسیر  ماهواره در  شده در فنر و با باز شدن درب سیستم رهایش،

های طراحی شده با ستون .یابدمشخصی به مدار مطلوب انتقال می

سازی در هندسۀ آن هدف کاهش جرم کل سیستم رهایش و بهینه

سازی شده سبک 8شکل  های وارده، مطابق بابا توجه به تنش

های طراحی شده توسط است. در قسمت فوقانی و انتهایی ستون

به صفحات بالا و پایین سیستم رهایش متصل  M3سه پیچ 

به عنوان سازۀ استحکامی نیز در ها( )ستون هاریل گردد.می

های هدایت کنندۀ سیستم رهایش نقش دارند لذا در طراحی ریل

های شبه استاتیکی و دینامیکی را گذاریماهواره باید تمامی بار

شود. ها با دقت بالایی انجام میمدنظر قرار داد، همچنین ساخت آن

هایی طراحی شده است که علاوه بر نقش ستون 8شکل  طبق

هدایت کنندۀ فیزیکی ماهواره به عنوان المان استحکامی سیستم 

 شود. نیز در نظر گرفته می

، در طراحی سازۀ اصلی سیستم رهایش چهار 8مطابق با شکل 

به صفحۀ   M4سازی شده، هر کدام از طریق سه پیچستون سبک

تحتانی پاد و به طور مشابه به صفحۀ فوقانی پاد اتصال پیچی 

با پوشش  7075نس آلومینیوم جها از این ستون خواهند داشت.

در  کننده تیهدا زمیمکاناست. مشخصات هندسی  سطحی آنودایز

 .ارائه شده است 5جدول 

 

 

 

 (مشخصات هندسی مکانیزم هدایت کننده 5جدول)

 ابعاد المان

407.9 ستون × 20 × 20mm 

260.3 صفحۀ تحتانی × 134
× 12mm 

 
 : هدایت کنندۀ ماهواره در سیستم رهایش8شکل 

های مختلفی که روی سیستم رهایش اتفاق با توجه به بارگذاری

ها وجود خواهد )ستون( در ریلافتد امکان وجود کمانش نیز می

داشت. لذا در بخش تحلیل و محاسبات فنی این مورد بررسی 

 گردیده است. 

ها با توجه به نشان داده شده است ریل 8شکل همانطور که در 

ای که امر ساخت به گونه اندبودجۀ جرمی سازه سبک سازی شده

. همچنین جهت اتصال مطمئن به ها دچار پیچیدگی نشودآن

25با ابعاد  شکلی یرینگ پرتابگر قطعات بیضو × 10 ×

12𝑚𝑚  سیستم ها طراحی شده است تا به کمک آن 9طبق شکل

از طریق دو پیچ این قطعات  به رینگ پرتابگر متصل گردد.رهایش 

M3 های سیستم رهایش متصل گشته و از طریق یک به ستون

قطعات ین ااستفاده از  به رینگ پرتابگر متصل خواهد شد. M6پیچ 

این مزیت را در طراحی ایجاد کرده است که در هنگام تنظیم مرکز 

 ها تغییر داد.توان محل اتصال را به کمک آنجرم می
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 : قطعۀ واسط بین سیستم رهایش و رینگ پرتابگر9شکل 

 دارندهمکانیزم نگه 2-4

های استاتیکی و دینامیکی برای محافظت از ماهواره در مقابل بار

سازی ماهواره و آزادبه آن در جهت طولی ماهواره اعمال شده 

 شود:های مختلفی استفاده میروش

ترین استفاده از فنر: استفاده از فنر مارپیچ فشاری ساده .1

راه برای رهایش ماهواره است. مزیت این روش پاسخ 

سریع آن در زمان باز شدن درب پاد است اما وجود آن 

 شود.باعث افزایش حجم سیستم رهایش می

استفاده از گاز: در این روش به کمک تخلیۀ گاز تحت  .2

گردد. با اینکه استفاده از فشار ماهواره به مدار تزریق می

شود این روش منجر به کاهش حجم سیستم رهایش می

بندی سیستم باعث پیچیدگی طراحی و اما نیاز به گاز

 ساخت خواهد شد. 

با استفاده از استفاده از آلیاژ حافظه دار: در این روش  .3

یک سیگنال حرارتی مقدار انرژی زیادی که در سیستم 

دار ذخیره شده، آزاد شده و های حافظهمبتنی بر آلیاژ

شود. به دلیل نوپا بودن این باعث رهایش ماهواره می

 تکنولوژی، قابلیت اطمینان این روش پایین است. 

که با ملاحظات علاوه بر این  ماهوارهسازی استفاده از گاز در آزاد 

بندی کل طراحی مطرح شده در تناقض است، همچنین نیاز به گاز

سیستم را دارد. با توجه به اینکه تغییرات فشار در طول مسیر 

های ترمودینامیکی از قبیل دما و پرتاب بسیار زیاد است، متغیر

حجم نیز به همان نسبت تغییر خواهند کرد، لذا پیچیدگی سیستم 

و قابلیت اطمینان سیستم کاهش خواهد یافت. از افزایش یافته 

دار قابلیت تغییر ساختار خود تحت های حافظهطرفی آلیاژ

های دمایی در قالب تنش یا حرارت هستند اما با توجه به محرک

های مشخصی نوپا بودن این تکنولوژی همچنین افزودن عملگر

رهایش  برای ایجاد تغییرات دما در سیستم، قابلیت اطمینان در

در طراحی سیستم رهایش ماهواره را دچار چالش خواهد کرد. لذا 

در این  از یک سیستم مبتنی بر فنر استفاده شده است.این مقاله 

در کنار  درب سیستم رهایش با ایجاد یک نیروی فشاری طراحی،

تحت فشردگی قرار  را نیروی وزن ماهواره، فنر طراحی شده

های ده شده در این مکانیزم متغیر. در طراحی فنر استفادهدمی

طول آزاد فنر و میزان  .نشان داده شده است 6ورودی در جدول 

فشردگی آن با توجه به هندسۀ سیستم رهایش در نظر گرفته شده 

 است. 

 های ورودی در محاسبات فنر متغیر (6)جدول

طول 

 (mmآزاد)

 فشردگی

(mm) 

جرم 

 (kgماهواره)

سرعت خروج 

 (m/sماهواره)

350 290 10 5/2 

در  و شدهاثر اصطکاک در نظر گرفته ن ،در محاسبات ثابت فنر

شرایط بی وزنی، معادلات پایستگی انرژی نوشته شده است. بر این 

مورد نیاز جهت انتقال ماهواره به خارج از سیستم  اساس ثابت فنر

 2/743( 7)طبق جدول  رهایش با توجه به جرم و سرعت خروج آن

 4فنر طراحی شده دارای قطر مفتول . آیدبدست می نیوتن بر متر

 10شکل . در [30] متر استمیلی 80متر و قطر متوسط میلی

. نشان داده شده استطراحی مکانیزم فنری نگهدارندۀ ماهواره 

ماهواره هنگام قرار گرفتن در سیستم رهایش از طریق سطح مقطع 

زۀ نگهدارندۀ فنر تماس خواهد داشت و به وسیلۀ های خود با ساریل

دهد. بسته شدن درب اینرسی خود، فنر را در حالت فشرده قرار می

سیستم رهایش نیز مانع آزاد سازی فنر خواهد شد و بدین ترتیب 

 شود.  ماهواره در سیستم رهایش مقید می

 مشخصات فنر طراحی شده  (7)جدول 

ثابت 

 فنر

(N/m) 

تعداد 

حلقه

 اه

 نیرو

(N) 

تنش 

برشی 

(MPa) 

قطر 

 مفتول

(mm) 

قطر 

 متوسط

(mm) 

2/743 8 260 881 4 80 
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 در سیستم رهایش دارنده ماهوارهمکانیزم نگه :10شکل 

های سازی مجموعۀ سیستم رهایش، ضخامت ورقدر راستای سبک

متر در نظر گرفته میلی 5/1به کار رفته در صفحات بالا و پایین آن 

همچنین به جهت جلوگیری از خمش در این صفحات شده است. 

هایی با مقطع دایروی در بین این دو صفحه از طریق اتصال ستون

پیچی طراحی شده است تا استحکام این زیر مجموعه را بیشتر 

کند. فنر تعبیه شده در این مکانیزم از طریق دو کمربند 

جه )آ( نشان داده شده است به و 11آلومینیومی که در شکل 

 گردد. انتهایی سیستم رهایش پیچ می

 
دارنده ماهواره در سیستم : جزئیات طراحی مکانیزم نگه11شکل 

 رهایش

شده  ارائه 8مشخصات هندسی اجزاء مکانیزم نگهدارنده در جدول 

 است. 

 (مشخصات هندسی مکانیزم هدایت کننده 8جدول)

 ابعاد المان

46 ستون تکیه گاه ماهواره × 18 × 18mm 

226.3 ۀ تحتانی و فوقاتیصفح × 110
× 1.5mm 

40 ستوت با مقطع دایروی × 4mm 

 سازۀ استحکامی 3-4

صفحات جانبی در سیستم رهایش ماهواره نقش بسیار مهمی ایفا 

عمل  مکمل ایکنند. این صفحات به عنوان یک عنصر سازهمی

های خمشی و در مقابل بار استحکام کلی سیستم راو  کنندمی

، صفحات جانبی به جهت استحکامیاز . دندهافزایش میپیچشی 

کنند که نیروهای وارد شده به عنوان یک عنصر باربر عمل می

توانند کنند. این نیروها میها منتقل میسیستم را به سایر قسمت

 های ترکیبیبارنیروهای گرانشی، فشار هوا، یا نیروهای ناشی از 

های استاتیک اریدر طراحی صفحات جانبی، باید به بارگذ .باشند

توانند تأثیر قابل ها میای شود. این بارگذاریو دینامیکی توجه ویژه

صفحات  .توجهی بر عملکرد و طول عمر سیستم داشته باشند

جانبی باید قادر باشند تحت نیروهای بسیار بالایی که در زمان 

در طراحی شود، کار کنند. رهایش ماهواره ایجاد میپرتاب و 

های استحکامی قطعاتی در نظر گرفته شده ی و ستونصفحات جانب

رینگ پرتابگر  به است که سیستم رهایش به وسیلۀ این قطعات

نشان   12شکل متصل خواهد شد. طراحی سازۀ استحکامی در 

وجود صفحات جانبی احتمال رخداد پدیده کمانش  داده شده است.

متر میلی 3را کم خواهد کرد. تمامی صفحات جانبی دارای ضخامت 

 شده است.  ارائه 9 ابعاد هندسی این صفحات در جدولهستند. 

 ( مشخصات هندسی صفحات استحکامی9جدول )

 ابعاد صفحه

411.5 جانبی در وجه بزرگ اتصفح × 248.3
× 3mm 

جانبی در وجه  اتصفح

 کوچک
411.5 × 122 × 3mm 
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 سیستم رهایش صفحات جانبی: 12شکل 

 ماهواره درب مکانیزم رهایش 4-4

ب سیستم رهایش ماهواره نقش بسیار مهمی در عملکرد کلی در

ای طراحی شود که در زمان این درب باید به گونه د.سیستم دار

مناسب و با دقت بالا باز شود تا ماهواره بتواند به درستی و بدون 

های اصلی در طراحی درب سیستم از چالش یکیگردد. تداخل رها 

لف است که بر روی آن اعمال های مخترهایش، مدیریت بارگذاری

، شوک، سینوسی، اتفاقیها شامل ارتعاشات این بارگذاریند. شومی

. با توجه به هستندهای فضایی شبه استاتیک، تغییرات دما و تابش

باز  ،اینکه آخرین مرحله در انتقال ماهواره به ارتفاع مداری مطلوب

فنر با  شدن درب سیستم رهایش و خروج ماهواره به کمک نیروی

سرعت در نظر گرفته شده در طراحی است؛ طراحی دقیق و تحلیل 

صحیح درب سیستم رهایش حیاتی خواهد بود. دیگر چالش موجود 

زاویه باز در طراحی درب سیستم رهایش زاویۀ باز شدن آن است. 

شدن درب سیستم رهایش ماهواره بسیار حیاتی است. این زاویه 

ه ماهواره بتواند به درستی و بدون ای تنظیم شود کباید به گونه

زاویه باز شدن  د. در صورتی کهها رها شوتداخل با سایر سیستم

خیلی زیاد باشد، ممکن است ماهواره با سایر  درب خیلی کم یا

 شکل . ها برخورد کند یا به مسیر نادرستی هدایت شودسیستم

 دهد.حی شده برای سیستم رهایش را نشان میدرب طرا13

                                                 
1 Pin Puller 

 
: نمای ایزومتریک درب مونتاژ شده روی سیستم 13شکل 

 رهایش

با توجه به اینکه باز شدن درب سیستم رهایش در مدت زمان بسیار 

افتد یک قطعه از جنس تفلون در محل لولای کوتاهی اتفاق می

ه نقش دمپر حین درب به سازۀ قرار داده شده است تا علاوه بر اینک

درجه در  120باز شدن درب را ایفا کند، زاویۀ باز شدن درب که 

به دلیل احتمال  .(14)شکل  نظر گرفته شده است را تأمین کند

بازگشت درب به دلیل وجود فنر پیچشی موجود در لولا، زاویۀ باز 

  درجه در نظر گرفته شده است.  120شدن درب 

 
 عۀ تفلونی : نمای ایزومتریک قط14شکل 

 سازی دربمکانیزم آزاد -1-1-4

ای استفاده شده سازی ماهواره از یک مکانیزم چند مرحلهجهت آزاد

است. مرحلۀ اول شامل دریافت سیگنال از پرتابگر، مرحلۀ دوم 

و باز شدن قفل مکانیکی  1پین پولر شامل عمل کردن عملگر

 موجود در درب و نتیجۀ آن باز شدن درب سیستم رهایش به کمک

های پیچشی به کار رفته در درب است. در مرحلۀ سوم فنر

با ایجاد یک  های موجود در قسمت انتهایی سیستم رهایشپلانجر
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به کمک انرژی پتانسیل ذخیره شده در فنر  ها ونیروی اولیۀ به فنر

 . شوندمیسازی ماهواره از درون محفظۀ نگهدارنده باعث رها

 
 ماهوارهسازی ای در آزاد: مکانیزم چند مرحله 15شکل 

جهت اطمینان از ایجاد نیروی فشاری کافی روی ماهواره، چهار 

ها با توجه به اینکه پیچمحل جای پیچ روی درب ایجاد شده است. 

ویژگی انتقال نیرو نیز دارند، با بهرمندی از این ویژگی، نیروی 

فشاری لازم جهت تثبیت طولی ماهواره درون محفظۀ نگهدارنده و 

شود. طراحی صورت گرفته در تأمین نیروی فشاری لازم ایجاد می

 نشان داده شده است.  16 شکل

 
: تأمین نیروی فشاری با استفاده از ویژگی انتقال نیروی 16شکل 

 پیچ

قفل مکانیکی طراحی شده روی درب سیستم رهایش دو وظیفۀ 

اره حیاتی را به عهده دارد. وظیفۀ اول آن جلوگیری از خروج ماهو

از سیستم رهایش در طول مسیر پرتاب و تأمین بخشی از نیروی 

سازی فنر است. دومین وظیفۀ آن باز فشاری لازم جهت فشرده

شدن صحیح و کامل بدون برخورد به ماهواره است. در این راستا 

ای طراحی یک قفل مکانیکی مبتنی بر یک مکانیزم چند میله

پین پولر جهت افزایش عدد  از دو 17گردیده است. طبق شکل 

ها این پین پولر قابلیت اطمینان باز شدن درب استفاده شده است.

کنند. در صورتی که به هر علتی یکی از به صورت موازی عمل نمی

ها عمل نکرد، دیگری با سیگنال پرتابگر عمل کرده و مکانیزم آن

 کند.قفل درب را فعال می

ای و کانیزم چند میلهبر اساس یک م طراحی شده قفل مکانیکی 

 سمت با دریافت سیگنال رهایش ماهواره از ترکیب آن با پین پولر 

کرده و در کسری از ثانیه، با خارج کردن پرتابگر شروع به کار 

های قرار داده شده بین درب سیستم رهایش و صفحۀ فوقانی پین

 کند.آن، درب را به کمک فنر پیچشی موجود در لولا باز می

 
 سازی دربای در آزاد: مکانیزم چند مرحله17شکل

260.3درب طراحی شده دارای ابعاد  × 155 × 18𝑚𝑚 

قفل مکانیکی طراحی شده در گام اول با ، )آ(18در شکلاست. 

لینک قرمز رنگ به سمت بالا  ،هاعمل کردن یکی از پین پولر

)ب((. دو لینک پیرو در اثر حرکت این  18شود )شکل کشیده می

یکدیگر نزدیک شده و پین قرار گرفته بین درب و صفحۀ لینک به 

زیرین آن خارج شده و درب با استفاده از فنر پیچشی قرار داده 

 گردد. شده در لولای آن باز می

 
 سازی درب: قفل مکانیکی در آزاد18شکل
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 جنس سازۀ سیستم رهایش 5-4

هایی که در صنعت فضایی ساخته و کاربری دارند، الزامات سازه

ها باید مطابق با استاندارد ای دارند و انتخاب آنگیرانه سخت

به دلیل  7075باشد. آلیاژ آلومینیوم  (ECSS) فضایی اتحادیه اروپا

استحکام بالا در کنار چگالی مناسب، امکان آنودایز، شکل پذیری 

کاری به عنوان مادۀ خام مورد استفاده در طراحی و قابلیت ماشین

مشخصات  10 جدولدر شده است.  سیستم رهایش استفاده

   .درج شده استاستفاده شده  7075مکانیکی آلیاژ آلومینیوم 

 7075مشخصات مکانیکی آلومینیوم  (10)جدول 

 ماده

چگالی) 

کیلوگرم 

بر متر 

 مکعب(

مدول 

 الاستیسیته

 )گیگا

 پاسکال(

مدول 

 برشی

 )گیگا

پاسک

 ال(

ضر

یب 

پوا

 سون

تنش 

 تسلیم

 )مگا

پاسک

 ال(

 آلومینیوم

7075 
T6 

2810 7/71 9/26 
33/

0 
503 

یکی از پارامترهای مهم در طراحی سیستم رهایش مشخصات مرکز 

جرم است. در طراحی صورت گرفته تا حد امکان بایستی سعی 

نمود که مرکز جرم در راستاهای جانبی در مرکز قرار گیرد و 

کمترین انحراف را از مرکز هندسی سیستم رهایش داشته باشد. 

مشخصات مرکز جرم سیستم رهایش طراحی شده ، 11ول در جد

گردد که مرکز با توجه به این جدول مشاهده می ارائه شده است.

جرم سیستم رهایش کمترین انحراف را نسبت به مرکز هندسی در 

 دارد.  (x , y) راستاهای جانبی

 ( مشخصات مرکز جرم سیستم رهایش11جدول )

 X Y Z محور
مقدار) میلی 

 متر(
1/0- 41/0 

05/22

1 

تحلیل المان محدود سیستم رهایش ماهوارۀ  

 مکعبی

ای های سازهلازم است که تحلیل، جهت اطمینان از صحت طراحی

گونه تحلیل روی روی سیستم رهایش انجام گیرد. پیش از انجام هر

 سیستم رهایش لازم است که مدل المان محدود آن آماده شود. 

مطابق با  افزار انسیسیش در نرممدل المان محدود سیستم رها

ترین بخش در تولید مدل المان . مهمه استایجاد شد 20شکل 

های بندی آن است. چرا که جوابمحدود سیستم رهایش، مش

بدست آمده از یک مدل المان محدود همواره به نوع مش و چگالی 

جهت اطمینان از  المان محدود سازیدر مدل مش وابسته است.

های استفاده شده در تعداد المان از تایج تحلیلاستقلال ن

بندی هندسۀ سیستم رهایش، تحلیل حساسیت مش انجام شبکه

های طبیعی اول تا سوم سیستم شده است. در این تحلیل فرکانس

 رهایش با یازده اندازۀ مش مختلف استخراج شده است. در

که  ای کاهش دادها را به اندازهبایست چگالی مشبندی میمش

نتایج  به مقدار مشخصی همگرا گردد. های اول تا سومفرکانس

 ها از تعداددهد که تعداد المانحاصل شده از این تحلیل نشان می

سازی مدل در (.19شکل) رسدبه همگرایی می 54000 تقریباً

 برای تمامی قطعات مکعبیالمان محدود سیستم رهایش از مش 

طبق تحلیل ای استفاده شده هتعداد المان استفاده شده است.

است. جرم مدل المان محدود دقیقاً با مدل  54097 حساسیت مش

افزار سالیدورک یکسان است. جرم سیستم آماده شده در نرم

در طراحی  تصنعی گرم و جرم ماهوارۀ که به صورت 3902رهایش 

گرم است. مدل المان محدود آماده  10447قرار داده شده است نیز 

 نشان داده شده است. 20شکل در افزار مشده در نر

 
 تحلیل حساسیت مش:19شکل

 المان محدود سازیفرضیات مدل -1-5

با توجه به نحوۀ قرارگیری ماهواره درون سیستم رهایش، ارتباط 

ها، درب سیستم رهایش ماهواره با سیستم رهایش از طریق ستون

یچی و مکانیزم نگهدارنده است. بدین علت که هیچ گونه اتصال پ

ها وجود ندارد و اصطکاک در نظر گرفته نشده است، در این قسمت
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عدم ارتباط ماهواره با این وجوهات سیستم رهایش از طریق قید 

تعریف شده است. تمامی اتصالات پیچی بین اجزاء سیستم  جدایش

تعریف شده است. تمام درجات آزادی نودهای  1رهایش از نوع تیر

نگ پرتابگر برابر با صفر درنظر گرفته موجود در محل اتصال به ری

های مختلفی بر روی سیستم رهایش توسط بارگذاریشده است.  

شود )شامل شوک، ارتعاشات اتفاقی، ارتعاشات پرتابگر اعمال می

به تحلیل سیستم  مقالهفرکانس پایین و شبه استاتیک(. در این 

، سینوسیشات ، ارتعاهای ناشی از ارتعاشات اتفاقیرهایش در اثر بار

شود. پرداخته می گذاری شبه استاتیکی و تحلیل کمانشبار

هایی که باید بر روی سیستم ترین تحلیلهمچنین یکی از مهم

رهایش گرفت، تحلیل مودال است. جهت جلوگیری از کوپلینگ 

 بین پرتابگر، ماهواره و سیستم رهایش دینامیکی و پدیدۀ تشدید

م رهایش بیشتر از ماهواره و پرتابگر های طبیعی سیستباید فرکانس

ها اهمیت دارد. های طبیعی و شکل مودباشد. لذا استخراج فرکانس

 آورده شده است.   12الزامات فرکانسی پرتابگر و ماهواره در جدول 

 
 : مدل المان محدود سازۀ سیستم رهایش20شکل 

 پرتابگر و ماهواره فرکانسی (مشخصات الزامات12جدول )

 مقدار جهت آیتم

 الزامات فرکانس )هرتز(
 65 طولی

 25 عرضی

                                                 
1 Beam 

های طبیعی ارتعاشات مقید سیستم رهایش در مقادیر فرکانس

با توجه به این جدول مشاهده داده شده است.  ارائه 13جدول 

میگردد که مقادیر فرکانس طبیعی عرضی و طولی سیستم رهایش 

نابراین پدیده تشدید طراحی شده از الزامات پرتابگر بیشتر است و ب

 بین سیستم رهایش و پرتابگر اتفاق نخواهد افتاد.

 های طبیعی سیستم رهایش( فرکانس13جدول)

 )هرتز( مقدار شماره مود

1 55/199 

2 86/199 

3 99/264 

4 1/278 

5 78/376 

6 04/414 

 تحلیل ارتعاشات اتفاقی -2-5

ر اثر سازه دتحمل  تیقابلهدف از تحلیل ارتعاشات اتفاقی 

پروفیل بارگذاری ارتعاشات های اتفاقی حین پرتاب است. بارگذاری

و  21شکلدر  ECSSمطابق با استاندارد  در سطح کیفی اتفاقی

 .شده است ارائه 14جدول 

 

 : پروفیل بارگذاری ارتعاشات اتفاقی21شکل

 ارتعاشات اتفافیبارگذاری  ( طیف 14جدول)

)/Hz2PSD (g فرکانس)هرتز( 

0212/0 20 

1748/0 100 

1748/0 850 
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0256/0 2000 

14/72 gRMS 

، ارتعاشی هایهای فرکانسی در تحلیلدر ادامه جهت بررسی پاسخ

و  انتخاب شده است 22مطابق با شکل  Cو  Bو  Aسه نقطۀ 

منتقل شده در هر و همچنین ارتعاشات سینوسی ارتعاشات اتفاقی 

ر پاسخ آنها ترسیم گردد و نمودایک از این نقاط محاسبه می

 شود.می

 

های در نظر گرفته شده برای محاسبه پاسخنقاط  :22شکل 
 در سیستم رهایش یهای ارتعاشفرکانسی در تحلیل

نتایج بدست آمده از تحلیل ارتعاشات اتفاقی در سه نقطۀ مذکور 

دهند این مقادیر نشان میاست.  15و جدول  23شکل مطابق با 

، اتفاقی ارتعاشات تلف تحت تأثیر بارگذاریکه سیستم در نقاط مخ

 اتفاق افتاده A های متفاوتی دارد. بیشترین پاسخ در نقطهپاسخ

درب است که اتصال آن از  این نقطه به دیکیبه دلیل نزکه است 

 طریق مکانیزم قفل مکانیکی به بدنه انجام شده است. 

 

 نتایج تحلیل ارتعاشات اتفاقی :23شکل 

 ج تحلیل ارتعاشات اتفاقی( نتای15جدول)

 نقطه Gبرحسب  RMSمقدار 

561/21 A 

978/18 B 

231/16 C 

 تحلیل ارتعاشات سینوسی  -3-5

پروفیل بارگذاری ارتعاشات سینوسی در سطح پروازی برای راستای 

آورده شده  25شکل و راستای جانبی در  24شکل محوری در 

 .است

 
 راستای محوری : پروفیل بارگذاری ارتعاشات سینوسی 24شکل
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 : پروفیل بارگذاری ارتعاشات سینوسی راستای جانبی25شکل 

و ماهواره از بارگذاری سینوسی بر سازۀ سیستم رهایش  نتایج حاص

مطابق با این اشکال شده است.  ارائه 27شکل  و 26شکل در 

در راستای  Aدامنۀ پاسخ در نقطۀ گردد که حداکثر مشاهده می

 متر بر مجذور ثانیه 24/10و  2/15 یب برابر باطولی و جانبی به ترت

حداکثر دامنۀ پاسخ در راستای طولی و جانبی  Bدر نقطۀ  است.

است. همچنین متر بر مجذور ثانیه  12/10 و 08/15برابر به ترتیب 

حداکثر دامنۀ پاسخ در راستای طولی و جانبی به ترتیب  Cدر نقطۀ 

با توجه به ور ثانیه است. متر بر مجذ 02/10 و 01/15برابر برابر 

های طبیعی سیستم رهایش فاصله زیادی با محدوده فرکانس اینکه

پاسخ  دارند، هرتز( 100الی  5فرکانس ارتعاشات سینوسی )

سیستم به شتاب وارده اختلاف بسیار ناچیزی با مقدار ورودی در 

 دارد.  راستای طولی و جانبیهر دو 

 

 در جهت طولی  ی سینوسی: نتایج حاصل از بارگذار26شکل 

 
 : نتایج حاصل از بارگذاری سینوسی در جهت جانبی27شکل 

 سیستم رهایش یتحلیل شبه استاتیک -4-5

جهت اطمینان از استحکام سازۀ سیستم رهایش ماهواره در      

های ترکیبی  مطرح شتتده در طول مستتیر پرتاب، تحلیل  برابر بار

در بخش براستتاس آنچه که  استتتاتیکی انجام شتتده استتت. شتتبه 

حالت مختلف بارگذاری  78ی گردید، س های ترکیبی برربارگذاری

و ستتیستتتم رهایش در طول مستتیر پرتاب اتفاق     وارد بر ماهواره

ستاتیکی، لازم     افتدمی شبه ا صحیح تحلیل  . بنابراین جهت انجام 

در این مقاله  ود.استتت بدترین حالت بارگذاری در نظر گرفته شتت 

سیستم   توزیع تنش فون مایزز در کل ها هریک از این حالت برای

بارگذاری  هایحالت در بین تمامد. یماهواره استخراج گرد رهایش 

که  65حالت  یبارگذارماهواره، ستتیستتتم رهایش مختلف وارد بر 

به عنوان در اثر ارتعاشات اتفاقی در سطح کیفی ایجاد شده است      

ته گرد       نیتریبحران ناخ لت شتتت قدار این   16جدول  در  .دی حا م

ست  بارگذاری  شده ا شکل   .درج  توزیع تنش فون مایزز در  28در 

نشتتان داده   65ماهواره در اثر بارگذاری حالت ستتیستتتم رهایش  

شود که حداکثر تنش فون این شکل مشاهده می  طبقشده است.   

ست  محل اتصال به رینگ پرتابگر  مایزز ایجاد شده در  مقدار آن  .ا

با توجه به این تحلیل لذا . مگاپاستتتکال استتتت172برابر با تقریباً 

شخص می  ستم رهایش     در کل  جادیحداکثر تنش اکه  شود م سی

 7075 ومینیآلوم میاز تنش تستتل ،یحالت بارگذار نیتریدر بحران

ست، کمتر    500که برابر با  سکال ا شد می مگاپا ۀ  ساز  نی. بنابرابا

ستم رهایش   وارد  یبارگذار مختلف حالت 78 امماهواره در تم سی

 بنابراین. قرار دارد ۀ ایمن و مجاز حد تنشن در محدودبر آشتتده 

سیستم رهایشِ     شده توانایی تحمل بارهای مختلف   سازۀ  طراحی 

را دارد و در اثر بارهای ناشتتی از پرتاب آستتیبی   گرناشتتی از پرتاب

 .گرددماهواره ایجاد نمی سیستم رهایشدر
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 )حالت بارگذاری شبه استاتیکیترین حالت بحرانی( 16جدول)
65)  

 𝑿 𝒀 𝒁 محور

 15/18 9/4 9/4 (g) شتاب

 
حاصل از تحلیل شبه استاتیکی تنش فون مایزز : 28شکل 

 (65در بحرانی ترین حالت بارگذاری )حالت  سیستم رهایش

 تحلیل کمانش  -5-5

قطعات  ماهواره در حین پرتاب و زمانی که از طریقسیستم رهایش 

ر معر  نیروهای د ،پرتابگر متصل است به بیضوی طراحی شده

ازحد  واسطه اعمال نیروهای فشاری بیش. به گیردمیقرار  یمختلف

مستعد  های آنسازۀ سیستم رهایش به ویژه ستوندر حین پرتاب 

. به وجود آمدن هستندایجاد پدیده کمانش و تغییر شکل ناخواسته 

ۀ سیستم تواند باعث تخریب کلی سازای میاین مود واماندگی سازه

های ناخواسته دقت واسطه تغییر شکل یا به و دهش رهایش

قرار تحت تأثیر حسگرها و دیگر اجزای متصل به سازه را ، عملگرها

در زمان پرتاب مأموریت شود.  و درنتیجه باعث از دست رفتنهد د

ی وارد بارهای مختلفسیستم به  رتابگر و رینگ واسط آناز طریق پ

اند باعث ایجاد کمانش در تومؤلفه فشاری این بارها میشود. می

گردد. صفحات جانبی ها یا ، نظیر ستونء سازۀ سیستم رهایشاجزا

حداکثر بار  لازمبنابراین جهت جلوگیری از بروز پدیده کمانش 

وارده به سیستم رهایش در نرم افزار انسیس اعمال شود و مقادیر 

در صورتی که  ویژه کمانش تحت بارگذاری وارده محاسبه شود.

د، بدین معنی است نباش از یک شده بزرگتر استخراجیر ویژۀ مقاد

که طبق تحلیل امکان رخداد پدیدۀ کمانش در سازه وجود نخواهد 

دو  حاصل از تحلیل کمانش و استخراج مقادیر ویژه یجهداشت. نت

 29در شکل ی ترین حالت بارگذارمود ابتدایی آن بر اثر بحرانی

شود که ن شکل مشاهده مینشان داده شده است. مطابق با ای

                                                 
1 ADMS 

 2/70و  8/68مقادیر ویژه مود اول و دوم کمانش به ترتیب برابر با 

است. بنابراین با توجه به اینکه مقادیر ویژه کمانش تحت 

تر از یک است، بنابراین امکان ترین حالت بارگذاری بزرگبحرانی

 رخداد واماندگی کمانش در سازۀ سیستم رهایش وجود ندارد.

 
 : نتایج حاصل از تحلیل کمانش سیستم رهایش29 شکل

تحلیل دینامیکی مجموعۀ سیستم رهایش و  

 ماهواره

های سینماتیکی همچون سرعت و پارامتر و تحلیل جهت بررسی

از لحظۀ دستور خروج  مجموعۀ سیستم رهایش و ماهوارهشتاب در 

و 1ادمزنرم افزار ، از تا لحظۀ تزریق ماهواره به مدار مطلوب

 استفاده شده است. نین نرم افزار انسیسهمچ

 تحلیل دینامیکی با استفاده از نرم افزار ادمز -1-6

سازی مدل است. این گام اول در تحلیل این مجموعه، آماده 

قسمت در سه مرحله به ترتیب، ایجاد الگو، ایجاد زیرسیستم و 

سازی سازی انجام شده در فرآیند شبیهمدل گردد.مونتاژ انجام می

فنر بوده چرا که در طراحی سیستم رهایش  –ی بر مدل جرم مبتن

سازی فنر طراحی در این شبیهاز ایزولاتور استفاده نشده است. 

های سینماتیکی شده و متغیر سازیمدل 7 و 6شده در جدول 

ماهواره از جمله سرعت و شتاب آن در محور طولی پاد محاسبه 

مرکز جرم ماهواره زمان  -نمودار سرعت  28شکل در شده است. 

با نمودار استخراج شده شده است.  ارائهدر جهت محور طولی پاد 
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تقریب خوبی محاسبات انجام شده برای سرعت ماهواره در جدول 

 کند.را بیان می 6

 
 در هنگام خروج از پاد: نمودار سرعت زمان ماهواره 30شکل 

ثابت به طور کلی با سرعت حرکت سازی، به فرضیات مدل با توجه

شکل  در موجود زمان –نمودار مکان این امر در شود، می محسوب

( نیز 32شکل ) زمان –نشان داده شده است. نمودار شتاب  31

بیانگر همین موضوع است. غیر از لحظۀ باز شدن درب پاد و 

دهد، مابقی لحظات سازی فنر که تکانه اولیه به سیستم میآزاد

 ده است.اتفاق افتاحرکت با سرعت ثابت 

 

  زمان مرکز جرم ماهواره –: نمودار مکان 31شکل 

 
 زمان مرکز جرم ماهواره –: نمودار شتاب 32شکل 

ارائه شده  مرکز جرم ماهواره یجنبش ینمودار انرژ 33شکلدر 

پایستگی انرژی در سیستم و نبود اتلاف است. مطابق با این شکل 

ای مرکز جرم یهسرعت زاو 34شکل در . مشهود استانرژی در فضا 

مطابق با این . نشان داده شده استماهواره حول محور طولی پاد 

در لحظات اولیۀ باز شدن درب پاد به دلیل تلورانس موجود شکل، 

ای در های پاد چرخش لحظهماهواره و ریل ۀهای سازبین ستون

ای به پایداری ماهواره ایجاد شده اما پس از آن سرعت زاویه

 رسد. می

 
 : نمودار انرژی جنبشی مرکز جرم ماهواره 33لشک

 
 ای  مرکز جرم ماهوارهسرعت زاویه :34شکل

 تحلیل دینامیکی با استفاده از نرم افزار انسیس -2-6

های دینامیکی، در این بخش تحلیلسنجی نتایح جهت صحت

حاصل از تحلیل دینامیکی سیستم رهایش با استفاده از نرم نتایج 

سنجی می گردد. در این راستا افزار انسیس صحتبا نرم افزار ادمز، 

سازی خروج ماهواره از سیستم شبیه نرم افزار انسیسبا استفاده از 

رهایش انجام شده است. تماس بین ماهواره و سیستم رهایش بدون 

اصطکاک در نظر گرفته شده است. ثابت فنر محاسبه شده در بخش 

های ماهواره و یلطراحی نیز به صورت المان فنر بین مقطع ر

زمان و شتاب  -سیستم رهایش تعریف شده است. نمودار سرعت 

 36و  35های رهایش در شکل مزمان خروج ماهواره از سیست -

نتایج گردد که . با توجه به این اشکال مشاهده میشده است ارائه

بسیار خوبی  تطابقحاصل یافته از تحلیل به کمک نرم افزار انسیس 

که این امر بیانگر  انجام شده با نرم افزار ادمز دارد سازیبا شبیه

 های دینامیکی انجام شده است.صحت تحلیل
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با  خروج ماهواره از سیستم رهایشزمان  –نمودار سرعت : 35شکل 

 استفاده از نرم افزار انسیس

 

با استفاده از نرم  زمان مرکز جرم ماهواره –: نمودار شتاب 36شکل 

 افزار انسیس

 جه گیرینتی

های اخیر استفاده از پاد به عنوان یک سیستم رهایش در سال

های مکعبی افزایش چشمگیری داشته است. در مطلوب در ماهواره

واقع پاد به عنوان یک واسط بین ماهوارۀ مکعبی و پرتابگر، وظیفۀ 

مهم جدایش و تزریق ماهواره در مدار مورد نظر را به عهده دارد. 

اهواره در طول فرآیند پرتاب، انواع به سیستم رهایش م

شود و بایستی های مختلف دینامیکی و استاتیکی وارد میبارگذاری

های این سیستم رهایش توانایی محافظت از ماهواره و زیرسیستم

ای اری وارده را داشته باشد. بنابراین بررسی سازهذآن در برابر بارگ

اطمینان از صحت  و تحلیل المان محدود این سیستم رهایش برای

باشد. در های مکعبی بسیار حائز اهمیت میعملکرد آن در ماهواره

ای یک سیستم رهایش مناسب برای این مقاله ابتدا طراحی سازه

مرتبط با ماهواره و  ملاحظاتماهواره مکعبی با درنظر گرفتن 

با توجه به وظیفۀ سیستم رهایش در برابر  .شده استپرتابگر ارائه 

از ماهواره یک قفل مکانیکی مبتنی بر پین پولر و مکانیزم محافظت 

سپس تحلیل المان محدود سیستم  ای طراحی گردید.چند میله

، ارتعاشات اتفاقی، رهایش طراحی شده شامل تحلیل مودال

. گردید ارائه و کمانش شبه استاتیکی تحلیل ارتعاشات سینوسی،

د که سیستم رهایش های المان محدود انجام شده نشان دادنتحلیل

طراحی شده، الزامات فرکانسی مربوط به پرتابگر را برآورده 

های کاری پرتابگر نماید و بنابراین پدیده تشدید در اثر فرکانسمی

های ارتعاشات افتد. همچنین تحلیل در ماهواره مکعبی اتفاق نمی

اتفاقی و سینوسی انجام شده اثبات نمود که پاسخ فرکانسی ایجاد 

ه در سیستم رهایش در اثر بارهای پرتابگر در محدوده مجاز شد

قرار دارد و بنابراین سیتم رهایش طراحی شده استحکام لازم برای 

های مختلف آن در طول پرتاب را محافظت از ماهواره و زیرسیستم

افزار سازی دینامیکی سیستم رهایش در نرمدارد. در نهایت مدل

ی سینماتیکی سیستم از لحظۀ باز هابا هدف بررسی متغیر ادمز

شد. همچنین شدن درب پاد تا لحظۀ تزریق ماهواره به مدار انجام 

های دینامیکی به کمک نرم افزار انسیس صحت نتایج تحلیل

سنجی گردید و مشاهده شد که تطابق بسیار خوبی بین نتایج 

  دینامیکی نرم افزاز ادمز با نرم افزار انسیس وجود دارد.
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