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One of the challenges in cubesat with the dimensions of three units and smaller 
is the optimization of electrical energy consumption. This can be achieved by 
optimizing the execution time of the main mods to complete the mission. In 
this article, using the genetic algorithm optimization tool, an optimal function 
for the duration of the detumbling operational mode - which plays the most 
important role in energy consumption due to its long duration - is presented, 
according to which the energy consumption will be minimized for the mission. 
By estimating the duration of the detumbling mode according to the initial 
speed of the satellite, a suitable estimate of the total duration of the satellite 
mission scenario is available, and with the aim of minimizing the energy, the 
mission can be executed at the right time (running the anti-jamming mode and 
then the targeting mode). This method will be implemented in three steps: in 
the first step, according to different initial angular velocity conditions, the 
detumbling mode will be implemented and its time data will be collected. In 
the second step, using the available data bank and genetic optimization 
algorithm, the best function will be fitted to the data bank. Finally, in the third 
step, this function will be executed and the results will be checked and 
analyzed. 
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مصرف    يسازنهیتر بهبا ابعاد سه واحد و کوچک  یمکعب  يهابزرگ در ماهواره  يهااز چالش  یکی
  د یتول  تی ها با توجه به محدودماهواره  نی ا  يمناسب برا  يو یسنار  يسازادهیاست. پ  یکیالکتر   ي انرژ

  يمودها  يکردن زمان اجرا  نهیمسئله با به  نی باشد. ا  تی حائز اهم  اریبس  تواند یم  يانرژ  رهیو ذخ
  ي اجرا  زمان مدتمقاله هدف حداقل کردن    ن یاست. در ا   یافتنی دست  ت یانجام مأمور   ي برا  ی اصل

است. اگر    -دارد  ي نقش را در مصرف انرژ  نیترآن مهم  یبه علت زمان طولان  که  یمود ضدآشفتگ
.  شدانجام خواهد    يروشن بوده و کاهش انرژ  يها زمان کمترالمان  جهیدرنت  ابدیکاهش    زمانمدت

به ازا  ن یا متفاوت مود    يا هیسرعت زاو  طیشرا   يهدف در سه گام اجرا خواهد شد: در گام اول 
  ي هاخواهد شد. در گام دوم با استفاده از بانک داده  يآور آن جمع  ي هااجرا و داده  ی ضدآشفتگ

با ابزار الگور   شدهيآورجمع خواهد    شها براز تابع بر بانک داده  نیبهتر   ک،یژنت  يسازنهیبه  تمیو 
ا  ت یدرنها شد.   گام سوم  نتا   اجراشدهتابع    نی در  تحل  ی بررس  ج یو  شد  لیو  با    ن،ی بنابرا؛  خواهد 

  ی ضدآشفتگ  یاتیمود عمل  ياجرا  زمانمدت  يبرا  یتابع  کیژنت  تمیالگور   يسازنهیاستفاده از ابزار به
م تخمشودیارائه  با  به    یمود ضدآشفتگ  ياجرا   زمانمدت  نی .  توجه  زاوبا  ماهواره،    ياهیسرعت 

بوده و    تیمأمور   يوی سنار  ي اجرا  زمانمدتاز کل    یمناسب  نیتخم   باهدف ماهواره در دسترس 
  یمود ضدآشفتگ  يکرد (اجرا  ت یمأمور   يدر زمان مناسب اقدام به اجرا  توانیم  ي شدن انرژ  نهیکم

نشانه نتا يروو سپس مود  م  يساز هیشب  جی).  اجرا  بر  که علاوه  دهدینشان  مود    يکاهش زمان 
درصد است و در    95از    ش یبالا و ب   ار یکاهش مصرف توان بس  نیی پا  ي هاسرعت  در   ، یضدآشفتگ

حدود    ي هاسرعت است.    30بالا  اساس   شدهانیب روش    يگذارصحه  جهیدرنتدرصد    بر 
 .است   دشدهییتأ شده انجام يهايسازهیشب

 
 

 : هادواژه یکل
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 سازي توان الکتریکیبهینه
 الگوریتم ژنتیک
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 وضعیت ماهواره کنترل  
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 مقدمه -1

بسیار   اجزاي  از  یکی  الکتریکی  توان  هر زیرسیستم  در  مهم 
طراحی تمامی  که  است  آن  ماهواره  موفقیت  و  سناریو  هاي 

است آن  به  توان   ازآنجاکه.  ]1[  وابسته  تولید  واحد  تنها 
ماهواره در  پنلالکتریکی  بدنه  ها  به  متصل  خورشیدي  هاي 

هاي مکعبی  هاي کوچک و میکروماهوارهدر ماهواره  ،]2[است  
هاي اصلی، سطح بسیار  ) یکی از چالش3Uواحد (  3کمتر از  

پنل  براي  و  کوچک  خورشیدي  توان    جهیدرنتهاي  تولید 
از طرفی با توجه به تولید و ذخیره  .]3[الکتریکی پایین است 

هاي کوچک، موفقیت آن وابسته به واحد توان توان در ماهواره
است   براي ؛  ]5و    4[الکتریکی  اصلی  راهکار  دو  بنابراین، 

شده  گرفتهها در نظر  ن الکتریکی در این ماهوارهمدیریت توا
. راهکار اول و بسیار پرکاربرد، کاهش سطح مأموریت این  است

المانماهواره تعداد  کاهش  از  استفاده  با  سطح  هاست.  و  ها 
تر با کارایی کمتر را براي اي سادهتوان ماهوارهمأموریت، می

آماده کرد   رویکرد در ماهواره .]6[پرتاب  هاي تحقیقاتی  این 
 کاربرد وسیعی دارد.  

سناریوي   مدیریت  دوم  که گونهبه  ماهوارهراهکار  است  اي 
فعالیت تمام  توانی  ماهواره  بالانس  با  بتواند  را  خود  هاي 

هاي کاربردي با  انجام دهد. این رویکرد براي ماهواره  موردنظر
. مشکل اصلی این  ]7[است    موردتوجههزینه تولید کم بسیار  

ها این است که در تمامی شرایط زمان اجراي مودها ثابت  روش
سازي کد  هایی مانند بهبود عملکرد و بهینهاست. برخی روش 

ارائه داده نیز  را  فرمول    ک ی  ،]8[مرجع    مقالهاند. در  نویسی 
  ي که برا  است  شنهادشدهیپ یاضیر  حیعدد صح  یسینوبرنامه

ماهواره   کیتوسط    د یکه با  یفیبه حداکثر رساندن تعداد وظا
در طول   هرلحظهاجرا شود، محدود به مقدار توان موجود در  

 است. شدهیطراحمدار،  ریمس
بر زمان  ن،یا  علاوه  روشبندروش  از  یکی  برخط  هاي  ي 

 لیبه دل  خطبروندر روش    سازي توان الکتریکی است.بهینه 
  ار یبسسازي بهینه  پیاده  ، یسلسله مراتب  مکانیسم عدم وجود  

برا  دهیچیپ  ا  ياست.  مرجع  مشکلات،    نیحل    ک ی  ،]9[در 
زمان مراتب  يبندروش  زمان  يبرا  ی سلسله    يبندمسئله 

ااست  شنهادشدهیپ بلادرنگ   فرآ  نی.  به    يبندزمان  ندیروش 
  ی بیتقر  يبندزمان  ص،یتخص  ش ی: پ شودیم  میسه مرحله تقس

بر  یسلسله مراتب يبندزمان تمیالگور کی. قیدق يبندو زمان
 .است شنهادشدهی پ ها مورچه یکلون تمیالگور اساس

الگوریتمی  ]10[در مرجع   آن،    بر اساس که    است  شده ارائه، 
هاي شارژ و دشارژ  سناریو و عملکرد ماهواره با توجه به منحنی

الکتریکی تعیین می این رویکرد منجر به  سیستم توان  شود. 
هاي  شود و در زمانبهبود وضعیت توان در شرایط بحرانی می

جلوگیري   سیستم  کل  شدن  خاموش  از  توان  سطح  کاهش 
ی پویا یکی از  نویسکند. همچنین ایجاد ساختارهاي برنامهمی

در  الکتریکی  انرژي  مصرف  کاهش  در  قوي  ابزارهاي 
سناریویی عملکردي ماهواره محسوب    جهیدرنتو    پردازشگرها

سازي با استفاده از روش بهینه   ]12[در مرجع  .  ]11[شود  می
جرم   بر اساس چند موضوعی، زیرسیستم تأمین توان الکتریکی  

تولیدي   توان  مق است  شدهنه یبهو  این  در  به .  توجه  با  اله 
استخراج   زیرسیستم  براي  جرم  کمینه  ماهواره  مأموریت 

مشخص است در   شدهیبررسکه در مراجع    طورهمانشود.  می
چالش   غلبه برهاي اخیر، یکی از ابزارهاي متداول براي  سال

ماهواره در  توان  روش مدیریت  از  استفاده  کوچک  و  هاي  ها 
. در این مقاله با رویکرد ]14و    13[افزاري است  رویکردهاي نرم

سازي سناریوي مصرف توان در افزاري به مدیریت و بهینه نرم
مود عملیاتی ضدآشفتگی که به علت طولانی بودن زمان آن  

است. در این    شدهپرداخته نقش زیادي در مصرف توان دارد  
زاویه سرعت  به  توجه  با  ماهواره  رویکرد  اولیه    زمان مدتاي 

تابعی بهینه  بر اساسصورت برخط به  اجراي مود ضدآشفتگی
شود. براي این منظور، ابتدا مشخص می  شدهنییتعو از پیش  

شبیه  متفاوت  اولیه  شرایط  براي  را  و  ماهواره  کرده  سازي 
میداده ذخیره  آن  بانک  هاي  از  استفاده  با  ادامه  در  شود. 
شود. ضرایب این تابع  هاي در دسترس، تابعی برازش میداده

استفا بهینهبا  الگوریتم  از  حداقل  ده  هدف  با  ژنتیک  سازي 
می استخراج  خروجی  خطاي  شبیهکردن  نتایج  سازي گردد. 

براي شرایط اولیه متفاوت در مود ضدآشفتگی کاهش مصرف  
 دهد. انرژي را در انجام مأموریت ماهواره نشان می

در این مقاله در بخش دوم، معادلات دینامیکی و سینماتیکی  
ارا براي ئه میماهواره  بهینه  زمانی  تابع  شود. در بخش سوم 

اجراي مود ضدآشفتگی با استفاده از الگوریتم ژنتیک استخراج 
سازي و در در ادامه در بخش چهارم نتایج شبیه  .خواهد شد
 گیري ارائه خواهد شد. انتها نتیجه 
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 سازي معادلات حرکت ماهواره مدل -2

صورت زیر قابل براي ماهواره به  شدهارائهمعادلات دینامیکی  
 ]:15توصیف است [

)1( [T]B = �DIhBI �
B = �DBhBI + ωB

I × hBI �
B

 

ωBاي،  اندازه حرکت زاویه  hBIدر این معادلات  
I  اي سرعت زاویه

پارامتر    DIو   دستگاه    موردنظرتغییرات  در  زمان  به  نسبت 
بیان می را  پارامتر    B[]کنند. همچنین  اینرسی  مقدار  بیانگر 

[  موردنظر است  بدنی  دستگاه  ساده  ]. 16در  کمی  سازي  با 
 ]:  17زیر بازنویسی کرد [ صورتبه) 1توان رابطه (می
)2( T = ḣI = ḣB + ω × hB 

)3( hB = [I]ω 

)4( I = �
Ixx −Ixy −Ixz
−Iyx Iyy −Iyz
−Izx −Izy Izz

� 

)5( ω = �
0 −ωz ωy
ωz 0 −ωx
−ωy ωx 0

� 

)6 ( T = Tc + Td 

) روابط  (1در  تا  پارامترهاي  6)   ،(Tc    وTd    بیانگر ترتیب  به 
به ماهواره است.    واردشده گشتاور کنترلی و گشتاور اغتشاشی  

می بیان  معادله  محورها  این  از  یک  هر  حول  گشتاور  کند 
مجموع گشتاور حاصل از عملگرها (گشتاور کنترلی) و گشتاور  

اغتشاشات محیطی است. بنابراین، طرف دوم رابطه   ناشی از
 ]:  18[ ) برابر است با6(

)7( 

Tx = Ixxω̇x − Ixyω̇y − Ixzω̇z + Iyxωxωz

− Iyyωyωz + Iyzωz
2

− Izxωxωy − Izyωy
2

+ Izzωzωy 

Ty = Iyyω̇y − Iyxω̇x − Iyzω̇z + Ixxωxωz

− Ixyωyωz − Ixzωz
2

+ Izxωx
2 + Izyωyωx

− Izzωzωx 
Tz = Izzω̇z − Izxω̇x − Izyω̇y − Ixxωxωy

+ Ixyωy
2 + Ixzωzωy

− Iyxωx
2 + Iyyωyωx

− Iyzωzωx 

فوق   روابط  ωB�از 
I �B  می در  حاصل  مقادیر  این  از  و  شود 

تغییرات زوایاي اویلر معادلات سینماتیکی استفاده خواهد شد.  
هاي  شود تا ارسال فرماننسبت به دستگاه مرجع سنجیده می

ωB�توان  می  جهیدرنتتر باشد.  کنترلی ملموس
I �B    که از حل

 :زیر بیان کرد  صورتبهاست را    شده حاصلمعادلات دینامیکی  
)8( �ωB

I �B = �ωB
R�B + �ωR

I �B 

�ωB
R�B  دستگاه بدنی نسبت به دستگاه مرجع    ايسرعت زاویه
ωR�و  

I �B   زاویه دستگاه    ايسرعت  به  نسبت  مرجع  دستگاه 
) زوایاي اویلر، ماتریس  3→2→1اینرسی است. براي ترتیب (
  صورت بهاي  سرعت زاویه   هايمؤلفهتبدیل نرخ زوایاي اویلر به  

 ]:19زیر است [

)9( 

  
�𝜔𝜔B

R�B = �
𝑝𝑝
𝑞𝑞
𝑟𝑟
�

= �
1 0 − sin θ
0 cosϕ sinϕ cosθ
0 −sinϕ cosϕ cos θ

� �
ϕ̇
θ̇
ψ̇
� 

) براي نرخ زوایاي اویلر، معادلات سینماتیک  9با حل رابطه (
زیر   صورتبه)  3→2→1ماهواره براي زوایاي اویلر با ترتیب (

 شوند:  نوشته می

)10( 

�
ϕ̇
θ̇
ψ̇
�

= �
1 sinϕ tan θ cosϕ tan θ
0 cosϕ − sinϕ
0 sinϕ cosθ⁄ cosϕ cosθ⁄

� �
ωx
ωy
ωz

�

+ ω0 �
sinψ cos θ⁄

cosψ
tan θ sinψ

� 

براي استخراج زمان مود ضدآشفتگی، نیاز به اجراي   ازآنجاکه
از   بنابراین،  است،  ماهواره  سینماتیکی  و  دینامیکی  معادلات 

شبیه  براي  معادلات  استفاده  این  ضدآشفتگی  مود  سازي 
 د.  وشمی

 اجراي مود ضدآشفتگی مدیریت زمان  -3

ماهواره مکعبی  در  پنل  3Uهاي  ندارند  که  بازشونده  هاي 
بسیار   ماهواره  مأموریت  اجراي  براي  توان   ت یپراهممدیریت 

ها به علت کمبود توان تولیدي زیرسامانه است. در این ماهواره
ADCS   فقط در هنگام انجام مأموریت روشن است و در سایر
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ماهواره   مأموریت  شروع  براي  لذا  است.  رها  ماهواره  مواقع 
ماهواره را کاهش داد    شدهانباشته  ايیهسرعت زاوبایستی ابتدا  

  کهییازآنجاوجود داشته باشد.  يرونشانهتا امکان اجراي مود 
به سمت نقطه هدف بایستی در یک زمان مشخص   يرونشانه

اتفاق بیفتد زمان انتهایی مود ضدآشفتگی بسیار حائز اهمیت 
اجراي مأموریت وجود دارد  براي  است. سه سناریوي ممکن 

 از:   اندرتعباکه 
گرفتن   )1 نظر  در  بدون  ضدآشفتگی  مود  همیشه 

زاویه اجرا   ايسرعت  آن  زمان  حداکثر  در  ماهواره 
 که یدرصورتشود. از معایب این سناریو این است که  

اولیه ماهواره بیش از مقدار در نظر    ايسرعت زاویه 
می  شدهگرفته دست  از  مأموریت  اگر  باشد  و  رود 

اولیه ماهواره کمتر از مقدار در نظر    ايسرعت زاویه 
باشد از لحاظ مصرف انرژي بهینه نیست.   شدهگرفته

روش از  یکی  حاضر  حال  در  در  مرسوم  هاي 
 هاي دانشجویی دیدگاه مذکور است. ماهواره

توان با توجه به جدول زمانی  در سناریوي دوم، می )2
به  توجه  با  و  دارد  وجود  زمینی  ایستگاه  در  که 

شرای مودبررسی  اجراي  زمان  ماهواره،   ط 
ضدآشفتگی را براي انجام هر مأموریت تنظیم کرد. 

همیشه قبل از اجراي مأموریت ماهواره    ازآنجاکهاما  
نمی نیست  زمینی  ایستگاه  دید  تخمین  در  توان 

ماهواره داشت، بنابراین،    ايسرعت زاویهمناسبی از  
این سناریو هم   در  انرژي  بهینگی در مصرف  عدم 

اجراي مشهود   براي  بایستی  کاربر  است. همچنین 
ضدآشفتگی را تنظیم   هر مأموریت زمان اجراي مود

 اجرایی سخت است.   ازلحاظکند که 
تصمیم )3 فرآیند  سناریو  این  مود در  شروع  گیري 

مأموریت   انجام  زمان  به  توجه  با  ضدآشفتگی 
  بر عهده صورت خودکار  روي به نقطه هدف) به(نشانه

ایماهواره است از  . در  نتایج  از  استفاده  با  ن روش، 
اجراي مود   زمانمدت، تابعی براي  شدهنییتعقبل  

ماهواره وجود   ايسرعت زاویه  بر اساسضدآشفتگی  
روي به نقطه دارد و با توجه به زمان انتهایی نشانه

مناسب   زمان  در  بههدف،  مود    نسبت  اجراي 
می اقدام  بدون  ضدآشفتگی  سناریو  این  در  کند. 

شود و اجراي  بر مصرف انرژي کمینه میدخالت کار
 ود. شمأموریت در زمان مناسب تضمین می

 جه یدرنتماهواره که    ايسرعت زاویهدر این بخش با توجه به  
گیري براي  رها بودن آن است، زمان اجراي مأموریت، تصمیم

می انجام  ضدآشفتگی  مود  مدل  آغاز  از  استفاده  با  گیرد. 
به   و  ماهواره  دادهدینامیکی  زمان  ازاي  اولیه،  ورودي  هاي 

رسیدن به انتهاي ضدآشفتگی با شرط زیر استخراج و ذخیره 
رل ضدآشفتگی مطابق  شود. لازم به ذکر است قانون کنتمی

 سازي شده است.  ] پیاده20مرجع [

)12( 𝜔𝜔𝑇𝑇 = �𝜔𝜔𝑥𝑥2+𝜔𝜔𝑦𝑦2+𝜔𝜔𝑧𝑧2 ≤ 1 

سازي و استخراج نتایج اولیه، ماهواره در این مقاله براي شبیه 
  بر اساس  .است  شدهگرفتهدر نظر    1و مدار با مشخصات جدول  

  3Uیک ماهواره مکعبی    شدهگرفتهها ماهواره در نظر  این داده
ها مشاهده  سازينتایج برخی از این شبیه   2است. در جدول  

 شود. می

  .مشخصات ماهواره و مدار :)1(  جدول

� ممان اینرسی 
0.037 0 0

0 0.036 0
0 0 0.006

� 𝑘𝑘𝑘𝑘.𝑚𝑚2 

10] ابعاد ماهواره  10 34]𝑐𝑐𝑚𝑚 
0] دوقطبی پسماند  0 0.001] 𝐴𝐴.𝑚𝑚2 

orbit height مشخصات مداري  = 617 𝑘𝑘𝑚𝑚 
inclination = 97.8° 

ممان   حداکثر 
دوقطبی  
 عملگرها 

0.06 𝐴𝐴.𝑚𝑚2 

1.68 چگالی اتمسفر × 10−14
𝑘𝑘𝑘𝑘
𝑚𝑚3 

 .برداريي مود ضدآشفتگی براي دادههاآزمون  :)2(  جدول

 ردیف 
اندازه بردار سرعت  

 )𝐝𝐝𝐝𝐝𝐝𝐝/𝐬𝐬(  ايزاویه 
در   شدهي سپرزمان 
 )𝐬𝐬سازي ( شبیه

1 1 2 
2 3 1049 
3 6 1470 
4 5/8 1914 
5 11 2326 
6 7/13 3953 
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جدول    طورهمان در  می  2که  شبیهمشاهده    ها سازي شود، 
  هیبر ثاندرجه    15اي اولیه کمتر از  براي مقادیر سرعت زاویه

اجراي نیز می  1. در شکل  است  شدهانجام توان نمودار زمان 
اي اولیه در ماهواره را در چند  ی به سرعت زاویهمود ضدآشفتگ

 نقطه مشاهده کرد. 

 
نمودار زمان اجراي مود ضدآشفتگی به سرعت   :)1(شکل  

   .اي اولیه ماهوارهزاویه 
که برابر با    شدهاستخراج هاي  در ادامه با استفاده از بانک داده

 ايسرعت زاویه زمان اجراي مود ضدآشفتگی به ازاي ورودي  
توان تابعی بر آن برازش کرد که حداقل اولیه متفاوت است، می

در باشد.  داشته  را  داده  خطا  نوع  به  توجه  با  هاي  اینجا 
توان تابع درجه پنج زیر  و براي پوشش کلی می  شدهاستخراج 

نظر   در  آن  براي   است  شدهگرفته براي  تابع  این  کارایی  و 
 شود.درجه بر ثانیه نیز سنجیده می 30تا  15هاي داده

)13( 
𝑇𝑇𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑(𝜔𝜔𝑇𝑇) = 𝑝𝑝0𝜔𝜔𝑇𝑇

6 + 𝑝𝑝1𝜔𝜔𝑇𝑇
5 + 𝑝𝑝2𝜔𝜔𝑇𝑇

4

+ 𝑝𝑝3𝜔𝜔𝑇𝑇
3 + 𝑝𝑝4𝜔𝜔𝑇𝑇

2

+ 𝑝𝑝5𝜔𝜔𝑇𝑇
1 + 𝑝𝑝6 

بالا   تابع  ضرایب  استخراج  براي  روش    استفاده قابلچندین 
سازي ژنتیک است. در این مقاله با استفاده از الگوریتم بهینه 

می استخراج  ضرایب  ژنتیکالگوریتم شود.  این  تکنیک  هاي 
علم جستجو   راهرایانه    در  یافتن  براي براي  تقریبی  حل 

ریاضی و مسائل جستجبهینه  این .  ]21[ و است سازي مدل، 
الگوریتم از  خاصی  نوع  از  الگوریتم  که  است  تکاملی  هاي 

فرگشتیشناسزیست هايتکنیک  جهش    ی  وراثت،  مانند 
فرمول زیست  یافتن  براي  داروین  انتخابی  اصول  و  شناسی 

پیش جهت  یابهینه  الگو بینی  می  تطبیق  شود.  استفاده 
تکنیکالگوریتم  براي  خوبی  گزینه  اغلب  ژنتیک  هاي  هاي 

برپیش هستند  بینی  رگرسیون  تابع    .]22[ مبناي  بنابراین، 
بهینه نظر  هدف  در  (  شدهگرفتهسازي  رابطه  )  14در 

 است:  مشاهدهقابل

)14( 𝐹𝐹𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜 = �|𝑇𝑇𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑(𝜔𝜔𝑇𝑇) − 𝑇𝑇𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑(𝜔𝜔𝑇𝑇)|2 

از طرفی پارامترهاي در نظر گرفته براي الگوریتم ژنتیک در 
استآورده    3جدول   داده  .شده  این  از  استفاده  نتیجه با  ها 

 شود. مشاهده می 2همگرایی الگوریتم ژنتیک در شکل 

 پارامترهاي تنظیمی الگوریتم ژنتیک  :)3(  جدول

تعداد 

 جمعیت

تعداد 

 نسل

احتمال 

 جهش

نوع 

ترکیب  

 ژنتیکی

روش  

انتخاب 

 برگزیده 

 Roulette ي ادونقطه  40% 50 50

 
تابع هدف با استفاده از الگوریتم  نمودار همگرایی  :)2(شکل  

 . ژنتیک
از الگوریتم ژنتیک، تابع رابطه    شدهاستخراج با ضرایب    جهیدرنت

 شود:صورت زیر بازنویسی می) به15(

)15( 

𝑇𝑇𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑(𝜔𝜔𝑇𝑇) = −0.0005934𝜔𝜔𝑇𝑇
6

+ 0.05535𝜔𝜔𝑇𝑇
5

− 1.943𝜔𝜔𝑇𝑇
4

+ 31.51𝜔𝜔𝑇𝑇
3

− 232.3𝜔𝜔𝑇𝑇
2

+ 899.8𝜔𝜔𝑇𝑇
1 − 347.4 

از داده استفاده  برازش  آمدهدستبههاي  با  اساس ، خطاي    بر 
درصد است. با استفاده    39/3اختلاف مقدار واقعی و مقدار تابع  

نمودار داده واقعی و داده تابع برازش   3از این ضرایب، در شکل  
 شود.شده مشاهده می
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Best: 4126.24 Mean: 4388.61

https://fa.wikipedia.org/wiki/%D8%B2%DB%8C%D8%B3%D8%AA%E2%80%8C%D8%B4%D9%86%D8%A7%D8%B3%DB%8C_%D9%81%D8%B1%DA%AF%D8%B4%D8%AA%DB%8C
https://fa.wikipedia.org/wiki/%D8%AA%D8%B7%D8%A8%DB%8C%D9%82_%D8%A7%D9%84%DA%AF%D9%88
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از   شدهگرفتهداده واقعی و تابع در نظر نمودار  :)3(  شکل

 . الگوریتم ژنتیک
می تابع  این  از  استفاده  با  اندازهحال  با  سرعت  توان  گیري 

براي اجراي مود   ازیموردناي اولیه ماهواره فاصله زمانی  زاویه 
ت برخط محاسبه کرده و زمان مناسب  صور ضدآشفتگی را به

را   مأموریت  انرژي   يزیربرنامه اجراي  مصرف  در  لذا  کرد. 
سازي ارائه  جویی خواهد شد. در بخش بعدي نتایج شبیهصرفه 

 خواهد شد. 

 سازينتایج شبیه  -4

سازي و تحلیل سناریوي ماهواره از  در این بخش نتایج شبیه
نشانه زمان  تا  بودن  رها  زمان زمان  اجراي  نگرش  دو  با  روي 

به   توجه  بدون  ضدآشفتگی  مود  زاویه ثابت  اولیه   ايسرعت 
تخمین   جدید  روش  و  مود   زمان مدتماهواره  اجراي 

ارائه می براي یک ماهواره نمونه، ضدآشفتگی  ادامه  شود. در 
مصرف انرژي در زیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت مطابق 

 . است شدهگرفتهدر نظر   4جدول 
اینجا    ذکرقابلالبته   در  که  ضدآشفتگی  مود  در  که  است 
میشبیه  چرخسازي  حسگرهاي  شود،  و  واکنشی  هاي 

ها در  قرار نخواهد گرفت و مصارف آن  مورداستفادهخورشیدي  
محاسبات وجود ندارد. همچنین از افزونگی حسگر مغناطیسی  

ژیروسکوپ   روش   نشدهاستفادهو  کارایی  بررسی  براي  است. 
اي ماهواره در شرایط سرعت زاویه   شودپیشنهادي، فرض می

 است: رهاشدهاولیه زیر 

)16( 𝜔𝜔 = [10 11 14]𝑑𝑑𝑑𝑑𝑘𝑘 𝑠𝑠⁄  

زاویه  سرعت  ورودي  به  توجه  رویکرد  با  با  ماهواره  اولیه،  اي 
زمان    شدهانیب برحسب  عملیات    شدهمحاسبه باید  انجام 

به نماید.  شروع  را  که  ضدآشفتگی  شود  فرض  مثال،  طور 
برداري خواهد مأموریت عکسظهر می  12ماهواره در ساعت  

دقیقه در نظر    8ي را  رونشانهانجام دهد، اگر زمان اجراي مود  
بگیریم با رویکرد جدید بایستی ماهواره تشخیص دهد که در  

ضدآشفتگی رفته و سپس    چه زمانی از حالت رها به حالت مود
نشانه شکل  مود  در  نماید.  اجرا  را  مود    4روي  تغییر  نمودار 

 شود. ماهواره مشاهده می

توان مصرفی اجزاي زیرسیستم تعیین و کنترل   :)4(  جدول
 .وضعیت

 نام ماژول 
  توان مصرفی 

)𝐰𝐰 ( 
 تعداد

مصرفی   توان 
 )𝐰𝐰( کل

 3 2 5/1 ژیروسکوپ  
حسگر  

 مغناطیسی
525/0 2 05/1 

GPS  32/1 1 32/1 
عملگر  

   مغناطیسی
2/1 1 2/1 

 6/2 4 65/0   چرخ واکنشی
حسگر  

 خورشید  
0759/0 5 3795/0 

 
 .نمودار تغییر مود ماهواره :)4(شکل  

می  طورهمان نشان  بالا  نمودار  از گذشت  که  بعد    500دهد 
ثانیه از مود رها، ماهواره وارد مود ضدآشفتگی شده است و تا  

ثانیه در این مود باقیمانده است و سپس وارد مود    5625زمان  
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شود مود ضد  که مشاهده می  طورهمان.  شده استروي  نشانه
رابط  5125آشفتگی حدود   با  که  است  ه ثانیه طول کشیده 

که  14( است   ياچندجمله )  ضدآشفتگی  مود  زمان  تخمین 
شکل در  ترتیب  به  ادامه  در  دارد.    6و    5هاي  مطابقت 

زاویه اجرا نمودارهاي سرعت  در طول  را  ماهواره  زاویه  و  اي 
 دهد. نشان می

 
 اي ماهوارهسرعت زاویه نمودار  :)5(شکل  

 
 .ماهواره زوایاي اویلرنمودار  :)6(شکل  

دهد، ماهواره در طول نشان می  5که نمودار شکل    طورهمان
توانسته مود ضد آشفتگی را    یخوببه،  شدهزده زمان تخمین  

روي شود که مود نشانهمشاهده می  6اجرا نماید و در شکل  
نمودار زمان طی شده    7شکل    . در ادامه دراست  شدهانجامنیز  

هاي متفاوت  اولیه   ايسرعت زاویهدر مود ضدآشفتگی به ازاي  
 شود. سازي مشاهده میتخمین و همچنین شبیه  بر اساس

می نشان  فوق  تخمین  نمودار  که  الگوریتم    شدهزدهدهد  با 
سازي را دنبال کند و داراي دقت  ژنتیک توانسته نتایج شبیه 

که بیان شد در سناریوي اول، انجام    طورهمان  مناسبی است.
حداکثر زمان است و در ادامه آن   بر اساسمود ضدآشفتگی  

بر اگر  است.  وضعیت  کنترل  مانور  ماهواره    انجام  اساس  این 
توان   مصرف  میزان  شود،  𝑤𝑤طراحی  𝑠𝑠⁄ است   23471  )(

نیست.    کهیدرحال بهینه  توان  مصرف  چون   که یدرحالاین 
اي اولیه در  روش پیشنهادي زمان اجرا برحسب سرعت زاویه 

کند.  شود، بنابراین، توان مصرفی کاهش پیدا مینظر گرفته می
شکل   براي    7در  ضدآشفتگی  مود  در  انرژي  مصرف  نمودار 

 . است شدهارائه اولیه  ايسرعت زاویهچندین 

  
زمان اجراي مود ضد آشفتگی برحسب نمودار  :)7(  شکل

 سازي و تخمین.اي اولیه در شبیه سرعت زاویه 

 
مود ضدآشفتگی به ازاي  شدهمصرفتوان نمودار  :)8(  شکل

 .اي اولیهسرعت زاویه 

شود میزان توان مصرفی مشاهده می  8که در شکل    طورهمان
درصد    50هاي پایین تا کاهش بیش از  در سرعت از روش فعلی  

میزان درصد بهبود توان   9دهد. در ادامه در شکل  را نشان می
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نسبت    شدهارائه مصرفی ماهواره در مود ضدآشفتگی در روش  
 شود. دیدگاه اول و روش متداول در کشور مشاهده می به

 
مود ضدآشفتگی   شدهمصرفتوان  بهبود نمودار :)9(  شکل

نسبت به   شدهارائه اي اولیه در روش به ازاي سرعت زاویه 
 . دیدگاه اول

شود با این روش هاي فوق مشاهده میکه در شکل  طورهمان
همچنین   و  مود  این  در  ماهواره  عملیات  زمان  پیشنهادي 

اي اولیه ماهواره تنظیم  مصرف انرژي متناسب با سرعت زاویه
پیشنهمی روش  این  ایجاد  شود.  ماهواره  براي  مزیت  دو  ادي 
 از: اندعبارتکند که می

ماهواره )1 براي  مخصوصاً  انرژي  مصرف  هاي  کاهش 
 کوچک که مشکل تولید انرژي دارند. 

کاهش زمان اجراي مود که موجب کاهش استفاده   )2
و   ماهواره  اجزاء  قابلیت    جهیدرنتاز  و  عمر  افزایش 

 اطمینان ماهواره است.

 هاشنهاد یپگیري و نتیجه  -5

در این مقاله به طراحی و اجراي روشی بهینه در مصرف انرژي  
.  است  شدهپرداختهو زمان اجراي مود ضدآشفتگی یک ماهواره  

آشفتگی   ضد  مود  اجراي  در  متفاوت  دیدگاه  سه  اینجا  در 
قرار گرفت. سپس روش پیشنهادي براي اجراي    یموردبررس

سازي آن ارائه گردید. در این  مأموریت بیان شد و روش پیاده
اي مقاله، زمان اجراي مود ضد آشفتگی برحسب سرعت زاویه

می زده  تخمین  بانک  اولیه  از  استفاده  با  اینجا،  در  شود. 
بهینه   شدهاستخراج هاي  داده روش  با  و  ماهواره  سازي از 

تابع  الگ این  خروجی  که  شد  پیشنهاد  تابعی  ژنتیک،  وریتم 

اي محاسبه زمان اجراي مود ضدآشفتگی برحسب سرعت زاویه
کند که به ازاي ورودي است. این رویکرد پیشنهادي کمک می

زاویه  مود اولیه   ايسرعت  اجراي  زمان  متفاوت،  ورودي  هاي 
 ضدآشفتگی تنظیم و اجرا شود. با این روش مصرف انرژي در 

انرژي در ماهواره   شدهنهیبهماهواره   هاي  و به مشکل مصرف 
از  استفاده  کاهش  با  همچنین  کرد.  خواهد  کمک  کوچک 

و قابلیت اطمینان    داکردهیپها افزایش  اجزاي ماهواره، عمر آن
 ماهواره افزایش خواهد یافت. 
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