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Abstract 
Flexible solar arrays are widely employed in satellites to generate electrical power. 
However, designing an attitude control law for satellites with large flexible 
components involves difficulties such as complex modeling and dynamics. This 
article investigates various flexible satellite modeling methods and proposes the 
finite element method for modal analysis. The study presents frequency mode 
analysis of the flexible satellite as a cantilever beam attached to a rigid body, 
including an analytical model implemented in MATLAB and finite element 
simulation. For this purpose, ADAMS, Patran/Nastran, and Abaqus are utilized 
for modeling, and the physical characteristics of the flexible satellite are determined 
based on Intelsat-5 parameters. A comparison between the modal analysis results 
and the satellite’s operational model shows a maximum relative error of 3.34%. 
This difference arises from the different meshing used for modal analysis in the 
simulation software. Finally, model verification is performed through a 
multidisciplinary simulation of the flexible satellite, demonstrating an acceptable 
relative error between the MATLAB and ADAMS simulations. The findings 
confirm the effectiveness of finite element models in modeling and solving the 
dynamic equations of flexible satellites, which can be used to design an attitude 
control law.  
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 نویسنده مسئول *
 
 
 
 

 چکیده 
  استفاده   هاماهواره  از  بسیاري   در  پذیرانعطاف  خورشیدي   هاي آرایه  از  الکتریکی  توان  تأمین  منظوربه  امروزه

 شامل   بزرگ  پذیرانعطاف  اجزاء  با  ماهواره   یک  براي   وضعیت  کنترل   قانون   طراحی  باوجوداین.  شودمی
  سازي-مدل   هاي روش  انواع  مقاله،  این  در.  هست  پیچیده  دینامیک  و  سازي مدل   ازجمله  هاییدشواري 
 آنالیز  ادامه  در.  شودمی  پیشنهاد  مودال   آنالیز  جهت  محدود  المان  روش  و  شده  بررسی  پذیرانعطاف  ي ماهواره
  مدل  شامل  صلب  بدنه  به  متصل  گیردار   یکسر  تیر  یک  عنوانبه   پذیرانعطاف  ي ماهواره  فرکانسی   مودهاي 
  از   منظور  بدین.  شودمی  ارائه  محدود  المان  سازي شبیه  و   MATLAB  در  شده  سازي پیاده  تحلیلی

ADAMS، Patran/Nastran  و  Abaqus  فیزیکی   مشخصات  که  شودمی  گیري بهره  سازي مدل   جهت 
  آنالیز   هاي روش  عملکرد  مقایسه.  شودمی  تعیین  Intelsat-5  پارامترهاي   از  استفاده  با  پذیرانعطاف  ماهواره
  از   حاصل  تفاوت  این .  دهدمی  نشان  را   درصد  3.34  نسبی   خطاي   حداکثر  ماهواره،  عملیاتی  مدل   با  مودال 

 با   مدل   سنجیصحت  انتها  در.  هست  سازي شبیه  افزارهاي نرم  در  مودال،  آنالیز  جهت  متفاوت  هاي بندي مش
  هايسازي شبیه بین نسبی خطاي  که  گرفته صورت پذیرانعطاف ماهواره چندموضوعی سازي شبیه از استفاده

MATLAB   و  ADAMS   و   سازي مدل   جهت  محدود  المان  هاي مدل   کارایی  بیانگر  نتایج.  هست  قبول قابل 
 وضعیت   کنترل   قانون   طراحی  هدف  براي   تواندمی  که  بوده  پذیرانعطاف  ي ماهواره  دینامیک  معادلات  حل

 . گیرد قرار مورداستفاده
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1 
 مقدمه  -۱
شدند  ساخته میک  کوچ  ي هااندازه  رها درهوا هگذشته، ما  رد

ا ههرواهفضا براي این ما  راي که داي سادههتیرو به دلیل مأمو
داشتند   شده   فی تعر کمی  الکتریکی  توان  به  نیاز    ].2،  1[  بود 

 يهات یفضایی، مأمور  هاي سیستما و دیگر  ههرواهامروزه براي ما
تپیچیده طرشود.  میریف  عتري  اي ههرواهما  ر د  ،دیگر  فاز 

ر  اي مختلفی نظیه ت، قابلی1نی زم  نییمدار پا  راه دو رسنجش از  
  ت ، دقزولوشن بالا ر، گرفتن تصاویري با  بالا   تصویربرداري حجم  
تصویربردا  بالا   2وي رنشانه عرض  اسرو  مدنظر  زیاد   ر د  ت. ي 

امروزه  ههرواهما مرسوم  از   منظوربهاي  الکتریکی  توان  تأمین 
خوهایهرآ استفاده  راي  بازشونده  جهتمی شیدي  برآورده    شود. 

 ي بردار عکس   تجهر  مانو  تریف شده نظیر قابلیع ت  الزامات  نمودن
،  ي ربرداریتصو  مد   زمانی   تمحدودی  و  موردنظر چندگانه  اهداف    از

-باعث می  تیع سریع وض  ر. مانوهست   تیعسریع وض  رنیاز به مانو
اش نمایند و سبب شود عترشیدي بازشونده اراي خوهایهرشود آ

 . ش یابده کا شدهگرفته تصاویر  تکه کیفی 
  سازي زیرسیستم کنترل وضعیت طراحی و پیاده  یطورکلبه

انعطاف اجزاء  با  ماهواره  شامل  ربز  ریپذبراي    يها ي دشوارگ 
، یفعبا میرایی ض  ینوسان  رفتا، رمدل مرتبه بالا   ازجمله  یفراوان

دن رآو  به دست  تجه  بسازي ذاتی ناشی از تقریي مدلهااطخ
  ا رهکوپلینگ بین محو،  اهمترراپا   طعیتقعدم،  مدل مرتبه محدود

-انعطافاي  ههرواهمابراي  .  ]5- 3[  هست  ی بودن مدلطغیرخو  
و نرخ    تیوضع  ي دار یپا  ،روي هدقت نشان  دور  اهرسنجش از    ریذپ

بازهریمانورپذ در  تصویربرداري  ي  مد  زمانی   ستمیرسیز  ي برا ي 
ترت  تیکنترل وضع  بر   0.001درجه،    0.01  باًیتقر  بیبه  درجه 

 ]. 6[  ) استهیدرجه بر ثان 5(تا حدود  ه یدرجه بر ثان 5/2و  هیثان
انعطاف  اتارتعاش خورش  ي ریپذو  و  آنتن  ي،دیصفحات  ها 

  از   ].7[  وضعیتی تأثیرگذار است  ي مانورها  ي رو  بر  سوختن  ازمخ
-انعطاف  ي هماهوار  یکینامیمعادلات د  ی،اضیري  ساز مدل دیدگاه  

-یرا دشوار م  ي آنسازاست که مدل  یجزئشامل مشتقات    ریپذ
و   قیمدل دق  کیبه    عیو سر  زاویه بزرگ  ي مانورها  منظوربه   .کند

است.   از ین اجزاء ماهواره ن یمختلف ب ي هاشامل تداخل یرخطیغ
د طرف  تحروضعیتی    ي مانورها  گریاز    ي هافرکانس  ک یموجب 

و  ریپذانعطاف  ي ساختارهای  عیطب کنترل  دقت  شده    قانون 
 ریثأتحت تي  ساز ادهی پ  هنگام را    یبر اساس مدل خط  شدهیطراح

 
1 Low Earth Orbit 
2 Pointing Accuracy 
3 Out-of-Plane (OP) 
4 In-Plane (IP) 

  منظور بهسازي  مدل  سنجی صحت  بنابراین  ]؛8[  ددهمیقرار  
 ي هاي سازمدلت. در  اس  ي ضروروضعیت    لکنتر  ی قانونطراح
پ  منظوربه   شدهارائه محاسبات  از   ي هافرکانس  ده، یچ یاجتناب 
-انعطاف   ي ساختارها  3خارج از صفحهي  را تنها در راستا  یعیطب

  و   4صفحه در    ي در راستا   ي هااند و از فرکانسدر نظر گرفته  ریذپ
است.  یپوشچشم  5یچشیپ افزا  شده  فرکانس  شیبا    ي ها تعداد 

محاسبات  یعیطب مدل  افتهی  ش یافزا  حجم    پیچیده   ي سازو 
 مود اول   رچها  تنها   هادر بیشتر پژوهش  همچنین  ].9[  گرددی م

-کنترلی  طراح  ي وسازمدلي  برا  ریپذانعطاف  ر ساختا  سیفرکان
 ]. 10[ شودیم کارگیري به کننده 
 ي بدنه کشامل یمقاله،  این رد شدهگرفتهنظر  رد ي رهاهوما

در این مقاله معادلات دینامیک .  هست   ي دیشر صلب و پنل خو
یک   مدل  جادیابا    رپذیفانعطا  ي هماهوارغیرخطی  توسط    یک 

محدود المان  شدهست صحو    6روش  ارائه    ADAMS  در  نجی 
 ي سازمدل   ی،ک یمکان   ستمیس  ده یچیپ  ي هاساخت مدل شود.  می 

غ اثرات  انعطاف   یرخطیکامل  و  ریپذشامل  با    کپارچهی  ادغامي 
سازي و شبیه  ي سازمدل از مزایاي این نوع    Simulink  ي هامدل 

ط  اتصال برخو    ADAMS  ماهواره در  ي سازمدل  بابنابراین  ؛  هست
  ها ماهواره  یخطریو غ  دهیچیپ  یکنامید  توانیم   MATLABبه  

 .نمود را مدل ریپذانعطاف شامل اجزاء
 ي سازکه ابتدا روند مدل   هست  گونه   بدین  مقاله این    رساختا

و در   شده ارائههاي مختلف  در طول سال  ریپذانعطاف  ي ماهواره
بفاعطان  ي هراهوما  مدلادامه   روش  پذیر  از  استفاده  مختصات ا 

ا شده رمودال  دراس  ائه  انواع    ت.  مودال    هاي شروادامه  آنالیز 
در    آمدهدستبه  یلیمدل تحلمعرفی شده و    رپذیفماهواره انعطا
MATLAB  همچنین  شودیم  سازي پیاده از  .  استفاده  با 

ADAMS،  Patran/Nastran  و  Abaqus  ماهواره    ي براي  ساز مدل
نظر   ریپذانعطافي  دیخورش  هاي پنلشامل    ریپذانعطاف در  با 
  ی بررس  منظوربه  .گرددیاول ارائه م  یعیفرکانس طب  هشتگرفتن  

نتایج، و صحتعملکرد     در   شده  یطراح  یکی مکان  مدل  سنجی 
ADAMS   مختصات مودال    به روش  شدهاستخراجتحلیلی  مدل    با

اتصال برخط به    و  7سازي چندموضوعی شبیه   از روش  استفاده   با
MATLAB  گیري صورت یجه نت نیز    تیدرنها  .گرددیم  سهی مقا 

 گیرد. می
 

5 Torsion (T) 
6 Finite Element Method (FEM) 
7 Multidisciplinary Simulation 
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 ذیر پانعطاف  يماهواره يساز روند مدل  -۲
رو)  1(  شکل مدل  هاي شانواع   ي هماهوار  سازي پرکاربرد 

روش بر   یمبتن که  ]11[  دهد. در مرجعرا نشان می  رپذیفانعطا
هایبرید ی  1مختصات  خط  کبوده    وضعی   حرکت  ي برا  یمدل 

روش تنها حول    نیا  بسط داده شده است.  جهتکی  درو  ماهواره  
  کارایی  ،همواروضعیتی  ي مانورها ي براو کار  ي چند نقطه   ای کی

تعدادي جسم  ت  رصوه بد. در رویکرد چندجسمی سازه  لازم را دار 
انعطاف  همبهمتصل صلب   اتصالات  با  شدهکه  توزیع  و پذیر  اند 

به   اختیاري  توصیف می اعمال می  هاآنگشتاورهاي  شود.  شود، 
مدل براي  روش  آنتناین  بوم  آرایهسازي  و    خورشیدي هاي  ها 

گیرد. رویکرد المان محدود قرار می  مورداستفادهحین بازشوندگی  
اجزاء   اساس  بر  سازه  توصیف  بر  خاصیت    شدهعیتوزمبتنی  با 

حجم محاسبات و پردازش  ].12[ جرمی و سختی مشخص است
المان  ي واسطهبه ابعاد  و  جابهتعداد  بودن  کوچک  فرض  و  -ها 

 .هستهاي این رویکرد ها از محدودیتجایی
 

 
 الف)

 
 ب) 

 
 ج)

:  رپذیفانعطا هماهوار  سازي مدل  هاي شانواع رو): شماتیک 1( شکل
د  المان محدو، ج) ]14[ چندجسمی، ب) ]13[ دیبری مختصات هاالف) 

]12 [ 
 

رو  هسیمقا  )1(جدول    ي ماهواره  سازي لمد  هاي ش انواع 
که اگر   هست  صورتن یبدمقایسه  دهد.  را نشان می  رپذیفانعطا

 
1 Hybrid Coordinate Formulation 

و اگر   شودمی  مشخص  ✓نماد    اي خوب باشد بریاعوشی، مر  در
آن   راگر د  تی درنهاو    شودمی  مشخص  +نماد    امتوسط باشد ب

  . شودمی  مشخص  ✕نماد    ا یفی داشته باشد بع، عملکرد ض ریاعم
روش المان    فردمنحصربه   ي هایژگ یاستفاده از و  يمنظور برا  دینب

و جسم صلب   ریپذانعطاف  ي سازه  لیتحل  در این مقاله  ،دمحدو
برا نرمپذیر  انعطاف  ي ه ماهوار  ي سازمدل  ي مفروض    هايافزاردر 

سازه به    ریپذانعطاف   ي و مودها  هانجام شد   المان محدود  یلیتحل
 د. نیآمیدست 

مانند:  کیمکاني  افزارهانرم متفاوتی    ،  ADEOS،Simpackی 
Nastran  ،ADAMS  ،FEMBS    وSimscape Multibody  

میبه   ریپذانعطاف  ي ساختارها  ي سازمدل   منظوربه -کارگیري 
 وضعی  آنالیز حرکت  منظوربه  انتخابی مناسب   ADAMS  .شوند

از    شیپ  مدل را  سنجیصحتامکان  و    هستساختار چندجسمی  
کنار    Nastran.  دهد یم  وضعیت   کننده کنترلي  سازادهیپ در 

  هاي آنالیز مودال ساختار  جهت  Patranافزار  نرم  یطراح  طیمح
انواع 3) و (2هاي (شود. در شکلنیز استفاده می   ریپذانعطاف  (

ماهوارهمدل انعطافسازي  در  ي  نرم  ADAMSپذیر  سایر  -و 
-، در پژوهشSiemens NXو    ANSYS  ازجملهفزارهاي تجاري  ا

بودهه متمرکز  وضعیت  کنترل  قانون  بر طراحی  که  در  ایی  اند، 
 هاي مختلف آمده است.طول سال

 
پذیر:  ي انعطافه ماهوارسازي مدل هايروشانواع  سه یمقا):  1(جدول 

 ) نامطلوب ✕) مطلوب، (+) نسبتاً مطلوب، ( ✓(

 ار یمع
مختصات  

 ] 11[هایبرید 
چندجسمی 

]15[ 
المان محدود  

]16[ 
ي  سازي در ماهوارهقابلیت پیاده

 + + ✓ پذیرانعطاف

 ✕ ✓ + سازي سادگی مدل 
سازي براي مدل دقت مدل
 ✓ ✕ + پذیري انعطافماهواره

 + ✓ ✓ ارائه یک مدل دینامیکی
 ✕ ✓ + ی محاسبات یدگیچیپ

خارج از و  داخل يصحت مودها 
 ✓ ✕ + صفحه

 ✕ ✓ + به هندسه  تیحساس
 



 
 ضرورتی  
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 الف)

 
 ب) 

 
 ج)

 
 د) 

 
 ه) 

 
 و) 

 
 ز) 

 
 ح)

 
 ط) 

 
 ي) 

ي  سازمدل ، ب)  ADAMS در  رپذیفانعطا يد یپنل خورش: الف)  م) 2018تا  2001(از پذیر هاي انعطافسازي دینامیکی ماهواره): مدل2( شکل
-با پنلماهواره ه) ]، 18[ ADAMSدر  رپذیفانعطا يد) ماهواره ]، 7[ پذیر ج) ماهواره با اجزاء انعطاف ]،Simpack ]17در  ریپذساختار انعطاف

ط)  ]، 22[پذیر ح) ماهواره انعطاف]، 21[ ر پذیفانعطاز) ربات فضایی و ماهواره ]، 20[ GOESو) ماهواره  ]ADAMS ]19 پذیر دراي انعطافه
 ]24[ي) بازوي فضایی چندعضوي و ماهواره هدف ]، Patran/Nastran ]23و  ADAMSتوسط  شدهی ماهواره طراح
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 الف)

 
 ب) 

 
 ج)

 
 د) 

 
 ه) 

 
 و) 

 
 ز) 

 
 ح)

 
 ط) 

 
 ي) 

 
 ك) 

 
 ل) 

 MATLABسازي شده در  لمد   رپذیفانعطاي : الف) صفحه م) 2024تا  2019(از پذیر هاي انعطافسازي دینامیکی ماهواره): مدل 3( شکل
ر  د سوختمخزن روي آنتن، ه) نشانه  سمیمکاندوار، د)  ءبه همراه اجزا ADAMS در  ریپذانعطاف ماهواره، ج)  ریپذماهواره انعطافب)  ]، 25[

ADAMS در   رپذیفانعطاح) ماهواره ]، 27[پذیر ز) ماهواره با آنتن انعطاف]، 26[  گسترشقابلهاي خورشیدي پذیر با پنلو) ماهواره انعطاف
Siemens NX ]28 ،[پذیر در ط) ماهواره انعطافANSYS ]29 ،[پذیر ي) ماهواره با اجزاء انعطاف ]پذیر  ك) ماهواره با آنتن و پنل انعطاف]، 30

]32[پذیر ل) ماهواره با بازوي رباتیک و آنتن انعطاف]، 31[
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دستگاه    در  پذیرف ماهواره انعطا يساز مدل -۳
 مودال مختصات 

امدر این بخش   دل دینـ ا  یکیمـ ذیر  فاعطـان  ي هراهومـ هپـ  ارائـ
شـود. معادلات دیفرانسـیل معمولی مانور وضـعیت ماهواره را می

ــیف می انتوصـ ل جزئی بیـ ــیـ ادلات دیفرانسـ د و معـ ده  کنـ کننـ
. معادلات دینامیکی  هســتپذیر ماهواره ارتعاشــات اجزاء انعطاف

  ].33[ هست) 2) و (1صورت روابط (پذیر بهیک ماهواره انعطاف
 

 )1 ( 𝐽𝐽𝜔̇𝜔 + 𝛿𝛿𝑇𝑇𝜂̈𝜂 = −𝜔𝜔×(𝐽𝐽𝐽𝐽 + 𝛿𝛿𝑇𝑇𝜂̇𝜂) + 𝑢𝑢 + 𝑇𝑇𝑑𝑑 

 )2 ( 𝜂̈𝜂 + 𝐶𝐶𝜂̇𝜂 + 𝐾𝐾𝐾𝐾 = −𝛿𝛿𝜔̇𝜔 − 𝛿𝛿2𝑢𝑢𝑝𝑝 

معادلات   این  از 𝐽𝐽در  و  است  سازه  کل  اینرسی  ماتریس   ،
اصلی   بدنه  به  مربوط  اینرسی  ماتریس  یک   𝐽𝐽𝑚𝑚𝑚𝑚مجموع  که 

3ماتریس   × ، متقارن و معین مثبت است و ماتریس اینرسی 3
انعطاف تشکیل میبخش  زاویه  𝜔𝜔شود.  پذیر  دستگاه    اي سرعت 

 . است یمختصات بدنه ماهواره نسبت به دستگاه مختصات اینرس
 

 )3 ( 𝐽𝐽 = �
𝐽𝐽11 𝐽𝐽12 𝐽𝐽13
𝐽𝐽21 𝐽𝐽22 𝐽𝐽23
𝐽𝐽31 𝐽𝐽32 𝐽𝐽33

� 

 
  𝛿𝛿𝑇𝑇𝛿𝛿صورتبه  پذیر در ماتریس اینرسی کلیتوزیع بخش انعطاف

پذیر را نشان  هاي صلب و انعطافاثر متقابل بین بخش  𝛿𝛿است.  
𝑁𝑁دهد که یک ماتریس  می × تعداد مود الاستیک   𝑁𝑁بوده و    3

گرفته  نظر  است.    𝜂𝜂.  هستشده  در  مودال  مختصات    𝑢𝑢بردار 
گشتاور کنترلی است که براي ایجاد تغییر وضعیت در بخش صلب 

می  مورداستفاده انعطافقرار  بخش  ورودي  و 𝑢𝑢𝑝𝑝پذیر  گیرد.   ،
انعطاف ورودي  اثر  عبارت    𝛿𝛿2پذیر  ماتریس  𝐽𝐽𝐽𝐽است.  + 𝛿𝛿𝑇𝑇𝜂̇𝜂 

زاویه بیان تغییر وضعیت  گر مومنتم  براي  اي کل است. سیستم 
بدنه اصلی داراي سه ورودي در سه محور رول، پیچ و یاو است و 

کند تغییري در شکل  نوع محرکی که این گشتاورها را تولید می 
نمی ایجاد  به معادلات  که  خارجی  گشتاورهاي  صورت کند. 

شوند و تغییرات احتمالی پارامترهاي  اغتشاش به ماهواره وارد می
 شوند.نشان داده می 𝑇𝑇𝑑𝑑مدل از مقدار نامی، با ورودي 

𝑁𝑁ماتریس  𝐶𝐶پذیر، در معادلات بخش انعطاف × 𝑁𝑁   ــرایب ض
𝑁𝑁ماتریس  𝐾𝐾میرایی و  × 𝑁𝑁    4(ت رصـــوهبضـــرایب ســـختی (

 ].10[باشند می
 )4( �

𝐶𝐶 = diag{2𝜁𝜁𝑖𝑖𝜔𝜔𝑛𝑛𝑛𝑛 , 𝑖𝑖 = 1, … ,𝑁𝑁}
𝐾𝐾 = diag{𝜔𝜔𝑛𝑛𝑛𝑛

2 , 𝑖𝑖 = 1, … ,𝑁𝑁}  

𝜔𝜔𝑛𝑛𝑛𝑛  فرکانس طبیعی و𝜁𝜁𝑖𝑖  ــریب میرایی مود ــتند.  𝑖𝑖ض ام هس
𝜔𝜔×(𝐽𝐽𝐽𝐽وجود بخش   + 𝛿𝛿𝑇𝑇𝜂̇𝜂)    ب غیرخطی ــبـ ادلات، سـ در معـ

 است.  𝜔𝜔ماتریس   1متقارن نامتوازنفرم   ×𝜔𝜔شود.  می  هاآنشدن  
 

 )5( 𝜔𝜔× = �
0 −𝜔𝜔𝑧𝑧 𝜔𝜔𝑦𝑦
𝜔𝜔𝑧𝑧 0 −𝜔𝜔𝑥𝑥
−𝜔𝜔𝑦𝑦 𝜔𝜔𝑥𝑥 0

� 

 افته یعیتوز  زاتیتجهشود که  مقاله فرض می  نیدر ا  :1فرض  
𝑢𝑢𝑝𝑝بنابراین؛  استفاده نشده است = توان ) را می2بوده و معادله (  0

 ) بیان نمود.6صورت (به
 )6 ( 𝜂̈𝜂 + 𝐶𝐶𝜂̇𝜂 + 𝐾𝐾𝐾𝐾 = −𝛿𝛿𝜔̇𝜔 

ابراین می ــوهبـتوان  بنـ اهواره ت  رصـ مـ ادلات  خلاصــــه معـ
گرفتن  انعطــاف نظر  در  بــا  را  𝐽𝐽پــذیر  = 𝐽𝐽𝑚𝑚𝑚𝑚 + 𝛿𝛿𝑇𝑇𝛿𝛿   تعریف و 

𝜓𝜓متغیر جدید  = 𝜂̇𝜂 + 𝛿𝛿𝛿𝛿 که  7صــورت فرم فضــاي حالت (به (
بیه ازي در شـ تفادههاي عددي سـ ان داد  قرار می  مورداسـ گیرد، نشـ

]34.[ 

 )7( 
⎩
⎨

⎧𝜔̇𝜔 = (𝐽𝐽𝑚𝑚𝑚𝑚)−1 � −𝜔𝜔×(𝐽𝐽𝑚𝑚𝑚𝑚𝜔𝜔 + 𝛿𝛿𝑇𝑇𝜓𝜓) + 𝛿𝛿𝑇𝑇
(𝐶𝐶𝐶𝐶 + 𝐾𝐾𝐾𝐾 − 𝐶𝐶𝐶𝐶𝐶𝐶) + 𝑢𝑢 + 𝑇𝑇𝑑𝑑

�

�
𝜂̇𝜂
𝜓̇𝜓� = � 0 𝐼𝐼

−𝐾𝐾 −𝐶𝐶� �
𝜂𝜂
𝜓𝜓� + �−𝐼𝐼𝐶𝐶 � 𝛿𝛿𝛿𝛿

 

𝐼𝐼3که ∈ ℜ3×3 .ماتریس همانی است 
با   واحد  کواترنیون  𝑞𝑞بردار  = [𝑞𝑞1,𝑞𝑞2,𝑞𝑞3,𝑞𝑞4]𝑇𝑇 =

[𝑞𝑞𝑣𝑣𝑇𝑇,𝑞𝑞4]𝑇𝑇 ∈ ℜ4  می که  تعریف  𝑞𝑞𝑣𝑣𝑇𝑇𝑞𝑞𝑣𝑣شود  + 𝑞𝑞42 = برقرار    1
𝑞𝑞𝑣𝑣است.   ∈ ℜ3    قسمت برداري و𝑞𝑞4 ∈ ℜ  هست ي اسکالر  مؤلفه  .

ماهواره،  معادلات   دستگاه  کواترنیون    برحسبسینماتیک  در 
 ]:35[شود می  انیب صورت ن یبد  یمختصات ثابت بدن

 )8( 𝑞̇𝑞 = 0.5 �
𝑞𝑞4𝐼𝐼3 + 𝑞𝑞𝑣𝑣×)

−𝑞𝑞𝑣𝑣𝑇𝑇
�𝜔𝜔 

  هسـت  صـورتنیبد  3-2-1توالی دوران    مربوط بههاي کواترنیون
]36 ،37:[ 

 )9( �

𝑞𝑞1
𝑞𝑞2
𝑞𝑞3
𝑞𝑞4

� =

⎣
⎢
⎢
⎡sin(𝜃𝜃1/2) cos(𝜃𝜃2/2) cos(𝜃𝜃3/2) − cos(𝜃𝜃1/2) sin(𝜃𝜃2/2) sin(𝜃𝜃3/2)
cos(𝜃𝜃1/2) sin(𝜃𝜃2/2) cos(𝜃𝜃3/2) + sin(𝜃𝜃1/2) cos(𝜃𝜃2/2) sin(𝜃𝜃3/2)
cos(𝜃𝜃1/2) cos(𝜃𝜃2/2) sin(𝜃𝜃3/2) − sin(𝜃𝜃1/2) sin(𝜃𝜃2/2) cos(𝜃𝜃3/2)
cos(𝜃𝜃1/2) cos(𝜃𝜃2/2) co𝑠𝑠(𝜃𝜃3/2) + sin(𝜃𝜃1/2) sin(𝜃𝜃2/2) sin(𝜃𝜃3/2)⎦

⎥
⎥
⎤
 

 
1 Skew Symmetric Form 
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تکینگی، غیاب  به    𝜃𝜃3و    𝜃𝜃1  ،𝜃𝜃2در  یاو  و  پیچ  رول،  زوایاي 
 [𝜋𝜋,−]  ي هدر باز  لریاو   ي ایزوا  رنج  شودمیفرض  باشند.  ترتیب می 

 . باشد 
 
 پذیر ف آنالیز مودال ماهواره انعطا -۴

ک یاستخراج دینام   منظوربه  شدهان یب  ي هااز روش  ي اریدر بس
از محاسبه    ،استی  زمان  حاکم بر ماهواره که تنها شامل مشتقات

  ، رپذیفانعطا  ي ساختارها  یعیطب   ي هاک مطابق با فرکانسیدینام
ردار به بدنه متصل  یر یک سر گیت  که مانند یک  یجسم  عنوانبه

اعمال گشتاور و تأثیر آن بر  د.  شو ی م  در نظر گرفته   است،   شده
-جفت  ب یضراز طریق ماتریس    پذیرانعطاف   ي ه ماهوار  تیوضع

  یلصي ابدنه  ت یوضع  بر  ،ري یپذ مختصات انعطاف  ن یب   یشوندگ 
راستاي  انعطاف.  هست  محور  سه  در  ماهواره  مودال  ،  رپذیآنالیز 

ي مطابق  افزارالمان محدود نرم  ي سازه یشبشامل روش تحلیلی و  
 . هست) 4شکل (

 
 ر پذیفمودال ماهواره انعطا  آنالیز هايشرو ): 4( شکل

 مدل یک یز یمشخصات ف -۱-٤
سنجی در این مقاله از پارامترها  سازي و صحتشبیه  منظوربه

-) استفاده می5مطابق شکل (  Intelsat-5ي  و مشخصات ماهواره
شود.  ) مشاهده می2ی ماهواره در جدول (کیزیفود. مشخصات  ش

 : است ریمدل به شرح زاین  ي سازساده   ی اساس اتیفرض
 کیماهواره اسـت، به   ي سـکو  انگریکه نما  ي جسـم مرکز .۱

 ي هاچرخش تواندیشـده اسـت که م  ي سـازجسـم صـلب سـاده
 انجام دهد؛ ینرسیا ي را در فضا ي نامحدود

 ماند؛یم یباق رییبدون تغ ستمیمرکز جرم س .۲
کوچک و    ي هاشکل   رییمنجر به تغ  کیشکل الاست  رییتغ .۳

و    کیالاست   ،ستمیمواد س  یکیزی و خواص ف  شودی م   یخط  طیشرا
 ثابت هستند؛ 

مدل نسـبت به جسـم صـلب   نیدر ا ریپذانعطاف  ي هاسـازه .۴
 ریت کیمشـابه  هاآن  ي هاو چرخش  شـوندیثابت در نظر گرفته م

 شود؛یدر نظر گرفته م ردارییکسر گ
ال ب  یرخطیاز عوامل غ .۵ طکاك اتصـ کاف و اصـ   نی مانند شـ

 .شودمی نظرصرفسکو و زائده 
اختارهادر این مدل   بت به بدنه یرذپانعطافي  سـ لب،  نسـ   صـ

فرکانســی    هاي مود ]38[  مرجع  درشــود.  گرفته می ثابت در نظر
که از طریق آنالیز    مشــابهي  با ابعاد یرپذانعطاف ي ســاختار ي برا

ت. طبق ده اسش شگزار،  اندآمدهدستبه  Nastranمودال، توسط  
فحهارتعاشـ ) مودهاي 3جدول ( تا  ی خارج صـ ي محور یاو در راسـ

ــ مودهاي و  ــفحه   یارتعاش ــتاداخل ص ي محور رول قرار در راس
 دارند.

 
 الف)

 
 ب) 

 
 ج)

  Intelsat-5 ايهابعاد ساز، ب) ]Intelsat-5 ]38 يه ماهوار):  5( شکل
 ، ج) نمایش سه محور بدنی ماهواره ]23[

 
 ] Intelsat-5 ]38 ی کیزیمشخصات ف): 2(جدول 

 مقدار  مشخصه 

 یبدنه اصل

 کیلوگرم  1500 مجر

 متر  2.2×1.7× 1.5 ابعاد 

 کیلوگرم مترمربع diag ]3026،440،3164[ ماتریس اینرسی 
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  هیآرا
 دي یخورش

 متر  9 طول

 متر  0.8 عرض

 متر  0.0153 ضخامت

 نیوتون بر مترمربع  70×910 انگ یمدول 

 کیلوگرم بر مترمکعب 2700 چگالی

 
  و صلب هايشو اثر متقابل بخ  یع یطب هايسفرکان ): 3(جدول 

 ] 38[پذیر انعطاف
Coupling scalars (kg.m2)0.5 Cantilever beam 

frequency (Hz) 

Cantilever 
mode 

description Yaw Pitch Roll 

35.372 0 0 0.1408 OP-1 
4.772 0 0 1.0905 OP-2 
2.347 0 0 2.6512 OP-3 
0.548 0 0 5.3039 OP-4 

0 2.532 0 3.3053 T-l 
0 0.864 0 9.9957 T-2 
0 0.381 0 16.7962 T-3 
0 0 35.865 8.0850 IP-1 
0 0 2.768 18.0666 IP-2 

 
 یلیتحل روش -۲-۴

جرم ی  ارتعاش  یجایجابه ساختار  ي  رو  𝑑𝑑𝑑𝑑ی  المان  یک 
ب مدول یانگ، ی ه به ترت  𝐿𝐿، و  𝐸𝐸  ،𝐻𝐻  ،𝑊𝑊  با مشخصات  رپذیفانعطا
معادله  .  هست)  6شکل (مطابق    باشند،ی و ارتفاع م  ضعر  طول،

حاکم بر حرکت با در نظر گرفتن همگن بودن ساختار و بدون  
 : زیر استت رصوهب 𝑓𝑓ی خارج ي روین

 )10 ( −
𝜕𝜕
𝜕𝜕𝑧𝑧2 �𝐸𝐸𝐸𝐸

𝜕𝜕2𝑢𝑢(𝑧𝑧, 𝑡𝑡)
𝜕𝜕𝑧𝑧2 � = 𝑚𝑚

𝜕𝜕2𝑢𝑢(𝑧𝑧, 𝑡𝑡)
𝜕𝜕𝑡𝑡2  

خت  بیبه ترت 𝑚𝑚و  𝐸𝐸𝐸𝐸که در آن  اختار   ي محور  یسـ و جرم سـ
 هستند.

 
 ردار یر یکسر گیت عنوانبه  پذیرفانعطا): پنل 6( شکل

 
,𝑢𝑢𝑖𝑖(𝑧𝑧میزان انحراف 𝑡𝑡)  ار    ي برا افســـاختـ ذانعطـ ا    ام𝑖𝑖  ریپـ بـ

ورتبه  ک متغیرهایتفک  ي هکه از معادلبوده  𝑢𝑢𝑖𝑖𝑖𝑖(𝑡𝑡) و Ψ𝑖𝑖𝑖𝑖(𝑧𝑧) صـ
شکل   Ψ𝑟𝑟(𝑧𝑧)  و  موردنظر ي تعداد مودها 𝑟𝑟.  دیآیم  به دست)  11(

 است. رداریگ کسری ریام ت𝑟𝑟 مد
 )11 ( 𝑢𝑢(𝑧𝑧, 𝑡𝑡) = �Ψ𝑟𝑟(𝑧𝑧)𝑢𝑢𝑟𝑟(𝑡𝑡)

𝑟𝑟

 

انعطاف  ي مودها ساختار  با    ،یرپذیک   ي هافرکانسمتناظر 
به  طبیعی است   با آن فرکانس  یا اغتشاش  که اگر یک گشتاور 

ویس تشدید شده  فرکانس  این  اعمال شود  ستم  یس  دامنه  ستم 
-میستم اعمال  یکه به س  ي ها. بنابراین فرکانس شودیم  نهایتیب

می طبکوچک  از  کمتربایست  شود  فرکانس  ساختار    یعیترین 
کوچک  .باشد  رذیپانعطاف طبزیرا  فرکانس  ستم  یس  ی عیترین 

ب  غالب  فرکانس آن  شدن  تشدید  احتمال  و  بای بوده  از    قی شتر 
 م:داری) 10(با حل معادله ت.  سا ها فرکانس

 )12( 

�
Ψ𝑟𝑟(𝑧𝑧) = 𝐶𝐶1 �sin

𝜆𝜆𝑟𝑟
𝐿𝐿 𝑧𝑧 − sinh

𝜆𝜆𝑟𝑟
𝐿𝐿 𝑧𝑧� +

 
 

 

𝐶𝐶2 �cos
𝜆𝜆𝑟𝑟
𝐿𝐿 𝑧𝑧 − cosh

𝜆𝜆𝑟𝑟
𝐿𝐿 𝑧𝑧� 

cos𝜆𝜆𝑟𝑟cosh𝜆𝜆𝑟𝑟 = −1 
𝜆𝜆𝑟𝑟4 =

𝜔𝜔𝑛𝑛4𝑚𝑚
𝐸𝐸𝐸𝐸  

.  هســت   هاي طبیعیفرکانس 𝜔𝜔𝑛𝑛و   ثابت 𝐶𝐶2و  𝐶𝐶1 که در آن
 باشند.) می4، مطابق جدول (𝜆𝜆𝑟𝑟 شش مقدار اول

 
 معادله فرکانس  يهابجوا): 4(جدول 

 𝜆𝜆𝑟𝑟 مقدار 
1.8751 𝜆𝜆1 
4.4940 𝜆𝜆2 
7.8547 𝜆𝜆3 
10.9950 𝜆𝜆4 
14.1371 𝜆𝜆5 
17.2787 𝜆𝜆6 

 
مقطع است که  ح  اول سط  ی مان اینرسم  𝐼𝐼)،  12(  ي هدر معادل

ت  رصوهبدر صفحه    وي خارج از صفحه  هامحاسبه فرکانس  ي برا
 :زیر است

 )13( �
𝐼𝐼 =

1
12𝐻𝐻

3𝑊𝑊, out − of − plane

𝐼𝐼 =
1

12𝐻𝐻𝑊𝑊
3, in − plane

 

 :شوندیز تحت معادلات زیر استخراج میه نیشرایط اول

 )14( 

⎩
⎪
⎨

⎪
⎧ 𝑢𝑢(0, 𝑡𝑡) = 0,

𝜕𝜕𝜕𝜕(𝑧𝑧, 𝑡𝑡)
𝜕𝜕𝜕𝜕 �

𝑧𝑧=0
𝜕𝜕2𝑢𝑢(𝑧𝑧, 𝑡𝑡)
𝜕𝜕𝑧𝑧2 �

𝑧𝑧=𝐿𝐿
,
𝜕𝜕3𝑢𝑢(𝑧𝑧, 𝑡𝑡)
𝜕𝜕𝑧𝑧3 �

𝑧𝑧=𝐿𝐿

 

اول  معادله  ي ط مرزایدر شر  ذاري گیه و جایبا اعمال شرایط 
 . را محاسبه نمود 𝐶𝐶2و  𝐶𝐶1توانیم)، 15(

 )15( 

⎩
⎪
⎨

⎪
⎧ � 𝑚𝑚𝑦𝑦𝑟𝑟2(𝑧𝑧)𝑑𝑑𝑑𝑑

𝐿𝐿

0
= 1

𝐶𝐶2 = 𝐶𝐶1
cos𝜆𝜆𝑟𝑟 + cosh𝜆𝜆𝑟𝑟
sin𝜆𝜆𝑟𝑟 − sinh𝜆𝜆𝑟𝑟

, cos𝜆𝜆𝑟𝑟cosh𝜆𝜆𝑟𝑟 = −1
 

هر نقطه    ییجاهمعادله جاب،  𝐶𝐶2و    𝐶𝐶1مقادیر  به دست آوردن  با
 . نوشت) 11ي (معادلهت رصوهب توانیر را میت ي بر رو
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  رپذی فیک سـاختار انعطا ي برا  سدر ادامه به محاسـبه فرکان
تا فحه  در راسـ هي براي خارج از صـ با  مطابق  اول  یمود ارتعاشـ سـ

 .پردازیمیم Intelsat-5 ي دیخورش صفحاتمشخصات 

 )16( 
𝐼𝐼 = 2.38 × 10−7

𝜆𝜆𝑟𝑟 = �
1.8751
4.4940
7.8547

→𝜔𝜔𝑛𝑛𝑛𝑛 = �
0.1554
0.9737
2.7263

Hz 

 
 ، هیـدر معـادلات و در نظر گرفتن مقـادیر اول  𝜔𝜔𝑛𝑛𝑛𝑛ذاري گـیبـا جـا

کل مودها   تخراج می17ي (طبق رابطهشـ ود. نتایج روش ) اسـ شـ
  شـکلت رصـوهب  MATLABدر    رپذیفآنالیز مودال ماهواره انعطا

 .هست) 7(

 )17 ( �
𝑢𝑢1(𝑧𝑧, 𝑡𝑡) = Ψ1(𝑧𝑧)u1(𝑡𝑡) ⟶𝜔𝜔𝑛𝑛1
𝑢𝑢2(𝑧𝑧, 𝑡𝑡) = Ψ2(𝑧𝑧)u2(𝑡𝑡) ⟶𝜔𝜔𝑛𝑛2
𝑢𝑢3(𝑧𝑧, 𝑡𝑡) = Ψ3(𝑧𝑧)u3(𝑡𝑡) ⟶𝜔𝜔𝑛𝑛3

 

ان ي مودها  هاي سفرکان ،یلیدر روش تحل  کیفقط در   ینوسـ
تا به دسـت م   ز با در نظر گرفتنین  در صـفحهي . مودهادینآیراسـ

𝑓𝑓 محور    ي در راستاx  ل اینکه این مودها  یبه دل  .شودیمحاسبه م
معمولاً در محاســبات مربوط   ،برخوردارند ییبالا   ي هافرکانس از

 .شوندیک ماهواره وارد نمیبه دینام
 

 
ی خارج از  ع یطب ي هافرکانس مربوط به  شش مود اول): 7( شکل

 ) MATLAB )Hzدر صفحه 

 ي افزارالمان محدود نرم سازي شبیه -۳-۴
هاي طبیعی  ي فرکانسمحاسبه،  المان محدود  سازي در شبیه 

از   استفاده  .  هست  Abaqusو    ADAMS  ،Patran/Nastranبا 
متصل    رییکسر درگ  رین تعنواه ب  ،رپذیف) ماهواره انعطا8شکل (
بدنه صلب  به  در    یطراحي  می  ADAMSشده  نشان  دهد.  را 

تر،  ي کوچکپذیر از مجموع اتصال تعدادي سازهي انعطافسازه
  500پذیر شامل  فانعطاي  سازه  FEMل  مدشود.  سازي میمدل
ثابت    صورتبه  تیر به بدنهي اتصال  ی بوده و نحوهلیمستط  نالما
و ضریب میرایی   یعیطب   هاي فرکانس  )5جدول (.  هست  رداریگیا  

ترین فرکانس  مدل را در راستاهاي مختلف، به ترتیب از کوچک 
 دهد. نشان می

 

 
 الف)

 
 ب) 

  یطراح رییکسر درگ  ریت عنوانبه رپذیفماهواره انعطا):  8( شکل
 shaded، ب) نماي wireframe view: الف) نماي ADAMSشده در 

toggle for current view 
 

 ) Hz( ADAMSو ضریب میرایی در   یع یطب هايسفرکان): 5(  جدول
Imaginary Real Damping ratio Undamped natural frequency Mode number 
±0.14926 -6.99892e-007 4.68909e-006 0.14926 #1 

±0.935327 -2.74838e-005 2.93842e-005 0.935327 #2 
±2.61853 -0.00021541 8.22637e-005 2.61853 #3 
±3.23854 -0.000329494 0.000101742 3.23854 #4 

±5.13 -0.000826769 0.000161164 5.13 #5 
±7.76305 -0.00189328 0.000243883 7.76305 #6 
±8.47736 -0.00225772 0.000266324 8.47736 #7 
±9.71481 -0.00296496 0.0003052 9.71481 #8 
±12.6582 -0.00503379 0.00039767 12.6582 #9 
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Mode #5

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
-2

-1

0

1

x/L

M
o

de
 s

h
ap

e 
X n(

x)

 

 

Mode #6



 
 

فرکان  منظوربه در  عیطب  هاي سمحاسبه  ابتدا  Nastranی   ،
در  انعطاف  ساختار سپس  Patranط  یمحپذیر  و  شده    طراحی 

ت  ق ل دیبه دل  Nastranشود.  منتقل می  Nastranبه    جهت حل
مدل در  ماژول  یدسترسي،  ساز بالا    ، مختلف   ي بندش م  ي هابه 

گوناگون    ي آزاد  اتدرج  رات مختلف و تعریفییاعمال تغ  یتوانای
. در اینجا  ردیگی م  رارق  مورداستفاده ،  هاي بندها در مشگره  ي برا

ي ی بوده و نحوهلیمستط  نالما  540شامل    FEMل  مد  اتیجزئ
سازه بدنهپذیر  فانعطاي  اتصال  شکل  .  هستثابت    صورتبه   به 

توسط     ساختار   یارتعاش  ي مودها  ي برا  Patran/Nastranمودها 
 طوربه )  6. جدول (نشان داده شده است)  9(  در شکل  پذیرانعطاف
 دهد.را نشان می  آمدهدستبه ی  فرکانس ي مودهاخلاصه 

 
 الف)

 
 ب) 

 
 ج)

 
 د) 

 
 ه) 

 
 و) 

 
 ز) 

 
 ح)

و)   T-1، ه) OP-4، د)  OP-3، ج) OP-2، ب) OP-1): الف)  Hz( Patran/Nastranدر  یع یطب هاي سمتناظر با فرکان  يشکل مودها): 9( شکل
T-2 (ز ،T-3 (ح ،IP-1

 ) Hz( Patran/Nastranدر  ): مودهاي فرکانسی6(جدول 
Natural frequency Mode description Frequency mode 

0.1560 OP-1 #1 
0.9731 OP-2 #2 
2.7436 OP-3 #3 
3.3265 T-1 #4 
5.3901 OP-4 #5 
8.0839 IP-1 #6 
10.0220 T-2 #7 
16.8440 T-3 #8 

و    شدهي سازه یشب   Abaqusدر    Intelsat-5ي  در ادامه ماهواره
دو مد نوسانی فرکانس پایین و بالاي آن در صورت تحریک شدن 

 
1 Yoke  

انعطافسازه است. همچنین  10پذیر، در شکل (ي  آمده  ل  مد) 
FEM    ي ي اتصال سازهی بوده و نحوهل یمستط  نالما  468شامل
-سفرکان  )7(جدول  .  هست صلب    صورتبه   به بدنهپذیر  فانعطا

در را    Intelsat-5  ي هماهوارو    ریپذفانعطا  ي هساز   ی عیطب  اي ه
Abaqus  از آنالیز مودال،   آمدهدستبههاي  دهد. فرکانسنشان می
شود، کمتر از  سازي میکامل شبیهت  رصوهبماهواره    کهیدرصورت
شود.  سازي میهایی است که فقط پنل خورشیدي مدل فرکانس

وجود    واسطهبهدلیل این موضوع، مدهاي فرکانسی هستند که  
 1دهد که یوكي اصلی رخ می اتصالات پنل خورشیدي با سازه 
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 ي در مودها  ژهی وکاهش به   نیمودال ا  لیدر تحلشود.  نامیده می
ي بخش مهم در طراحی سازه  است.  توجهقابل   یچشیو پ  یخمش
ي صلب ماهواره  به بدنه  هاآنهاي خورشیدي، نحوه اتصال  پنل

آن از مرکز جرم، ممان    ي و فاصله  وكیشدن جرم    اضافه.  هست

-د. مقایسه مقادیر فرکانسدهیم   شیرا افزا  ستمی س  یکل  ینرسیا
، در ادامه مودال  زیآنال  هاي شانواع رواز    آمدهدست به هاي طبیعی  

آمده است. 

 
 الف)

 
 ب) 

 ) T-3ب) مود نوسانی فرکانس بالا (  )،OP-2: الف) مود نوسانی فرکانس پایین (Abaqusشده در  یطراحپذیر ي انعطافهماهوار ): 10( شکل
 

 ) Hz( Abaqusدر  ): مودهاي فرکانسی7(جدول 

Intelsat-5 Flexible 
structure 

Mode 
description 

Frequency 
mode 

0.101 0.142 OP-1 #1 
0.9505 0.973 OP-2 #2 
2.529 2.727 OP-3 #3 
3.249 3.35 T-1 #4 

5.1584 5.594 OP-4 #5 
8.018 8.125 IP-1 #6 

10.072 10.27 T-2 #7 
16.236 16.885 T-3 #8 

 
 آنالیز مودال هايشروانواع  مقایسه -۴-۴

هایی که  فرکانس  ،سازي هاي مدلانواع روش  سهیمقا  منظوربه
تحلیلی   روش  مینرم  واز  دست  به  مکانیکی  درافزارهاي   آید، 

طراحی    منظوربه توان نتیجه گرفت که  ) آمده است. می8جدول (

فرکانسی  اول  مود  گرفتن چهار  نظر  در  وضعیت،  کنترل  قانون 
میT-1و    OP-1  ،OP-2  ،OP-3شامل   دینامک  ،  ماهواره  تواند 

کند.  رپذیفانعطا مدل  خوبی  دقت  با  مقایسه   )9(جدول    را 
رو مودال    هاي شعملکرد  عملیاتی آنالیز  مدل  با  مقایسه  در    را 

انعطا می]38[(مرجع    رپذیفماهواره  نشان  حداکثر  )  که  دهد 
پیاده تحلیلی  روش  براي  نسبی  در خطاي  شده  سازي 

MATLAB  ،45/1  نرم روش  و  مکانیکی  درصد    34/3افزارهاي 
بندي متفاوت هاي مش. این تفاوت حاصل از روشهستدرصد  
نرممودال  ز یآنالجهت   در  شبیه ،  مختلف  افزارهاي  .  هستسازي 

روش   کارایی  نیهمچنسازي و  هاي مدلنتایج بیانگر صحت روش
 .هستي افزار المان محدود نرم ي سازه یشب

 
 ) Hzمودال ( زیمختلف آنال  هايش روبا  آمدهدست به یع ی طب هايس مقایسه فرکان): 8(جدول 

Finite element simulation Analytical 

Mode shape Frequency mode 
Reference [38] 

Abaqus 

 

Patran/Nastran 

/  

ADAMS 

 

MATLAB 

 
0.1408 0.101 0.1560 0.1492 0.155 OP-1 #1 
1.0905 0.9505 0.9731 0.9353 0.974 OP-2 #2 
2.6512 2.529 2.7436 2.6185 2.726 OP-3 #3 
3.3035 3.249 3.3265 3.2385 - T-1 #4 
5.3039 5.1584 5.3901 5.13 5.342 OP-4 #5 
8.0850 8.018 8.0839 7.763 8.124 IP-1 #6 
9.9957 10.072 10.0220 9.7148 - T-2 #7 
16.7962 16.236 16.8440 16.6582 - T-3 #8 

 
 ] 38[در مقایسه با مرجع   رپذیفآنالیز مودال ماهواره انعطا هايعملکرد روش مقایسه ): 9(جدول 

Finite element simulation Analytical Index 



 
 ضرورتی  
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Abaqus 

 
Patran/Nastran  

ADAMS 

 

MATLAB 

 

3.34% 0.7% 1.92% 1.45% Maximum Relative Error to 
Reference [38] 

  سازيهیبا استفاده از شب سنجی تصح -۵
 چندموضوعی 
 روش  ازبا استفاده    سنجی مدلتصح  ی و زیابرا  در این بخش

 ی ابیارزو    بالا   کارایی.  گیردصورت می   چندموضوعی   ي سازه یشب
کنترل عملکرد    از کامل     از   ي،سازادهیپ  از  شی پ  وضعیت   قانون 

 و  MATLAB  چندموضوعی   ي سازهیشب  ي ر یکارگبه  ي ایمزا

ADAMS   مطابق ،  چندموضوعی  ي سازهیشب  زیآنالر  د  ].39[ت  اس
  ADAMS  رپذیر ایجاد شده دفاعطان  ي رهواهمدل ما)  11شکل (
مح مد  یابدیم  انتقال  MATLAB/Simulink  طیبه  با  ل  و 

مقایسه    ي اهي ود رو  ي ازا  به  یلیتحل  کینامید شود.  مییکسان 
مرتبه  مدل    کی   ،Simulinkدر    مورداستفاده  یلی مدل تحل  درواقع
 است. 1افتهیکاهش 

 
پذیر فانعطا چندموضوعی براي زیرسیستم کنترل وضعیت ماهواره سازيهیشب اگرامیبلوك د): 11( شکل

محو  ي متروتنین  5ر  گشتاو  )12(   لشکطبق   به    xر  حول 
اعمال  فا عطان  ي رهواهما -هب  𝐾𝐾  و  𝐶𝐶هاي  ماتریس  .شودمیپذیر 

  شوند. ) براي مدل تحلیلی در نظر گرفته می18ي (رابطهت  رصو
𝑇𝑇𝑑𝑑گرفته  ورت  هاي صسازي همچنین در شبیه = ر گرفته  در نظ  0

ان حول ردو  اي هزاوی  ت سرع  ،نرا زاویه دو  )12(  ل شکدر    شود. می
  انگر یب نیز آمده که    یاعمال  رگشتاو  ي ازا  به  هاآنو خطاي    xر  محو

ناچ زوایا  ي ودر و  زیتداخل  سایر  بر  .  هست  هرواهمابدنی    ياول 
مشا  روطمانه م هکه  ناچ  ،اول  ي ود رو  شودیده  بر    ي زیتداخل 
 دارد. دیگر  ي ارهمحو ي ور

  شکل ، مطابق yر حول محو ي متروتنین  10 رگشتاودر ادامه 
 ه یزاو   )13(  لشک   .شودمیپذیر اعمال  فاعطان  ي ره واهبه ما  )13(

ان  ردو  اي هزاوی  تن و سرعرازاویه دو،  zو    x  ي دوران حول محورها
محو خطاي    yر  حول  تحل  هاآنو  مدل  به  مدل   یلیمربوط    و 
ADAMS  يکه ورود  دهندی نشان م  جینتا.  دهدینشان م نیز  ا  ر  

جزئ تداخل  موجب  محورها  یدوم  ماهواره   ي بدنه   گرید  ي بر 

 
1 Reduced Order Model 

در نظر   ي تداخل، محدود بودن تعداد مودها  نی. علت اشودی م
تنها چهار مود    یلیاست. در مدل تحل  یلیشده در مدل تحلگرفته 

 ي مودها  یتمام  ADAMSدر مدل    کهیدرحاللحاظ شده است،  
ق  یارتعاش موجب   ي مودها  ازآنجاکه  اند.گرفته  رارمدنظر  بالاتر 

د م  ي محورها  ن یب  یکینام یکوپل  بدنه  نظر    شوند، ی مختلف  در 
  ن یاثرات متقابل ب  شودی باعث م  یلیدر مدل تحل  هاآننگرفتن  
  يهاتفاوت  جهی درنتنشود و    ییطور کامل بازنمابدنه به   ي محورها

محورها  یجزئ پاسخ  گردد.  ي در  مشاهده  (  مختلف  )  14شکل 
  ه یزاو،  پذیرفاعط ان  ي رهواهمااعمال شده به    zر  حول محو  رگشتاو

حول اي  زاویه  تن و سرعرازاویه دو،  yو    x  ي دوران حول محورها
تحل  zر  محو مدل  به  مدل   یل یمربوط  نشان  را    ADAMS  و 

 ت. اسک  ا تقریباً کوچهسوم به سایر محور  ي ودرتداخل و.  دهدی م
 )18( � 𝐶𝐶 = diag{0,0.0003,0.0027,0.0041}

𝐾𝐾 = diag{0.8795,34.5368,270.6124,414.0533} 
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 الف)

 
 ب) 

 
 ج)

 
 د) 

،  zو   y ي دوران حول محورها هیزاو، ب)  رپذیفبه بدنه ماهواره انعطا شده  اعمال يگشتاورها: الف) چندموضوعی سازيیهشب  جینتا): 12( شکل
 ADAMSل و مد  یلیمدل تحل  نیب ايهسرعت زاوی يزاویه دوران و خطا يخطا، د) xحول محور  ايهزاویه دوران و سرعت زاویج) 

 

 
 الف)

 
 ب) 
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 ج)

 
 د) 

،  zو   x ي دوران حول محورها هیزاو، ب)  رپذیفبه بدنه ماهواره انعطا شده  اعمال يگشتاورها: الف) چندموضوعی سازيیهشب  جینتا): 13( شکل
 ADAMSو مدل  یلیمدل تحل  نیب ايهسرعت زاوی يزاویه دوران و خطا يخطا، د) yحول محور  ايهزاویه دوران و سرعت زاویج) 

 

 
 الف)

 
 ب) 

 
 ج)

 
 د) 

،  yو  x ي دوران حول محورها هیزاو، ب)  رپذیفبه بدنه ماهواره انعطا شده  اعمال يگشتاورها: الف) چندموضوعی سازيیهشب  جینتا): 14( شکل
 ADAMSو مدل  یلیمدل تحل  نیب ايهسرعت زاوی يو خطا زاویه دوران يخطا، د) zحول محور  ايهزاویه دوران و سرعت زاویج) 

 
ادامه   مربع در  پالس  آزمون  گشتاور  شکل    یورودي  مطابق 

پذیر  فاعطان  ي رهواهمابدنی    محورسه  در هر    یاصل  ي هبه بدن  )15(
شود.  می  یآن بررس  راتیینرخ تغ  زیدوران و ن  زانیم  و  شدهاعمال  

شده که مطابق جداگانه انجام  ت  ر صوهبآزمون براي هر محور    نیا

) خوب  سازي هیشب   جی نتا)  16شکل  دارند.   یکدیگربا    یتطابق 
بهتر  منظوربه نسب  جی نتا  اختلاف  درك    ی خروج  یفوق، خطاي 

  یمدل طراح  یخروج  نسبت به   MATLABشده در    یمدل طراح
 ) 17(  طور که در شکلهمانشود.  می محاسبه    ADAMSشده در  
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  براي  لریاو   اي ی اول، خطاي زوا  ه یچند ثان  جزبه  شود، ی مشاهده م
درصد   1  کمتر از  z  و  y  درصد و براي محور  3  کمتر از  x  محور
کامل    ییهمگرا  لیبه دل  ییابتدا  هاي هیثان  در  ادی. خطاي زهست

همچنین  هست  MATLABعددي    حل  تمیالگور  دنیرس  .
ي پارامترهاي  کربند یپر  د  عددي   هکنند حل  تنظیمات

MATLAB/Simulink    وADAMS  :کننده، گام  نوع حل  شامل
انتخابیکساا  خطنسبی    تلورانس  و  زمانی نرخ  .  اندشده   ن  در 

ا  جهینت  نیهم  زین  لریاو  اي یزوا  راتییتغ است.  شده    نیحاصل 

-شبیهدر    ADAMSبه هدف استفاده از مدل    توجه  درصد خطا با
 . است  قبولقابل ،  هاي مربوط به کنترل وضعیت ماهوارهازي س

 

 
ماهواره  حول محورهاي بدنی  گشتاور اعمال شده ): 15( شکل

 ریپذانعطاف

 
 الف)

 
 ب) 

 بدنی  يحول محورها  ايهزاوی هايتسرعبدنی، ب)   وایايز : الف) رپذیفانعطا ماهواره  چندموضوعی سازيیهشب  جینتا): 16( شکل

 
 الف)

 
 ب) 



 ضرورتی  
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 وایاي زبراي  ADAMSنسبت به مدل  MATLAB یخروج یخطاي نسب: الف)  رپذیفماهواره انعطا  چندموضوعی سازيیهشب  جینتا): 17( شکل
 بدنی  يحول محورها ايهزاوی  هايت سرعبراي  ADAMSنسبت به مدل  MATLAB  یخروج یخطاي نسببدنی، ب) 

 ريگینتیجه  -۶
رو این    رد مودال    هاي شمقاله   ر پذیفانعطا  ي رهواهماآنالیز 

روش ولیتحل  هايشامل  نرم   ی  محدود    شد.   بررسی   ي افزار المان 
مامدل  منظوربه از  رواهسازي  استفاده  وشره  مودال    مختصات 

ما.  گردید صلبرواهپیکربندي  اصلی  بدنه  شامل   هايهایرآ  و  ه 
انرخو که  پذیر  فا عطشیدي  ف بود  با  رواهما  یزیکیمشخصات  ه 

از شد.  ت  Intelsat-5  پارامترهاي   استفاده  ی زیابرا  منظور بهعیین 
مدل  تصح ماهواره    چندموضوعی  ي سازهی شبي،  سازفرآیند 

  جینتا ارائه شد. ADAMS و MATLABبا استفاده از پذیر فاعطان
 فرآیند   قبولقابل  تاز دق  یحاک  چندموضوعی   ي ساز ه یشب  یزیابرا

انرواهما   ي سازمدل در   ي سازمدل   با .  هستپذیر  فاعطه   ماهواره 
ADAMS    به  ط  اتصال برخوMATLAB  و   دهیچ یپ  یکنامید   توان یم

مدل   ریپذانعطاف  ي هاماهواره   یخطریغ   تواند یمهمچنین    .نمود  را 
-ل مد  ي ریکارگبه.  شد با  یلیتحلي  ها مدل   ي مناسب برا  ینیگزیجا

محدودهاي   معادلاتو    سازي مدلجهت    المان   کینامید  حل 
نشانریپذانعطافي  هماهوار این    کاراییي  دهنده،  ها  لمدمناسب 

می  بوده قانون  هدف  ي براتوانند  و  وضعیت    کنترل  طراحی 
 قرار گیرند. در ادامه و جهت تکمیل این مطالعه می  مورداستفاده
گردان در مدل   ي دیخورش  ي در نظر گرفتن ساختارها توان با  

تر  ، این کار را توسعه داد و به کاربردهاي عملیاتی نزدیکماهواره
ق ماهواره با در نظر  قید یرخطیاستخراج دینامک غشد. همچنین 
چرخ در  عملگ  عنوانبه  ی العملعکس  ي ها گرفتن   ADAMSر 
می  اشود.  پیشنهاد  بر  در  می  ن یعلاوه  سازي مدل   هاي ش روتوان 
ها فرکانسی  چندجسمیو    دیبریمختصات  مودهاي  ي  هماهوار، 

نرم  ریپذانعطاف  و  تحلیلی  ترکیبی  روش  از  استفاده  با  افزاري را 
 استخراج کرد و نتایج را مقایسه نمود.
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