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PEMBANGUNAN MYSat (1U CUBESAT):

ANALISIS MISI DAN REKABENTUK

ABSTRAK

Platform angkasa berkos rendah diperlukan untuk mengukur ketumpatan
elektron di ruang lonosfera untuk membuktikan hubungan anomali bumi dan
perubahan ketumpatan elektron. Kaedah pengukuran terdahulu dilakukan
menggunakan satelit traditional yg sangat mahal dan bersaiz besar. Namun,
pembangunan satelit adalah rumit kerana komponen dipilih perlu optimal dan
dilaksanakan untuk misi itu. Analisis reka bentuk awal dilakukan untuk menentukan
keperluan sesuai untuk misi dan setiap subsistem. Oleh itu, kajian ini membentangkan
analisis misi dan reka bentuk struktur dan analisis 1U Satelit Kiub dinamakan MY Sat.

MYSat dijangka dilancarkan menggunakan JEM Small Satellite Orbital
Deployer (J-SSOD) di Stesen Angkasa Antarabangsa (ISS) dengan misi mengukur
ketumpatan elektron di lonosfera. Kajian bermula dengan definisi misi melalui
menyenaraikan objektif dan keperluan misi dan subsistem. Seterusnya, analisis orbit
MYSat dilakukan mengunakan perisian Systems Tool Kit (STK) untuk mengira
jangka hayat orbit. Simulasi ini juga dilakukan untuk menentukan masa pengcahayaan
dan jejak bumi MY Sat. Hasil simulasi dan konsep operasi itu dimasukkan ke keperluan
subsistem dan bajet awal subsistem dikira. Struktur MY Sat juga direka dan analisis
struktur dilakukan mengunakan perisian ANSYS.

MY Sat akan mengorbit pada altitud 400 km dengan jangkaan hayat 1 ke 1.3
tahun. la tidak mempunyai kawalan tingkah laku dan dilengkapi dengan sistem

kawalan therma pasif. Jaringan komunikasi menggunakan Penerima Frekuensi Sangat

xxii



Tinggi (VHF) (114-146 MHz), dan Pemancar Frekuensi Ultra Tinggi (UHF) (435-438
MHZz) dengan kuasa pancaran terhad kepada 1.5 W. Sel solar GaAs (UTJ) digunakan
untuk penjanaan kuasa dilengkapi bateri Li-ion. Semua subsistem termasuk unit sains
Prob Suhu dan Ketumpatan Elecktron (TeNeP) telah diintegrasikan ke dalam struktur
bersaiz 10x10x11.35 cm dengan berat maksimum 1.30 kg. Hasil kajian menunjukan
rekaan dibangunkan boleh dilaksanakan dan beroperasi dengan cekap menggunakan
kuasa dan berat tersedia. Hasil analisis struktur menunjukkan purata tekanan di alami
oleh MYSat adalah di bawah kekuatan akhir bahan itu. Oleh itu, struktur itu mampu
menampung keadaan tekanan yang melampau. Analisis itu juga menunjukkan nombor
ballistik dan frekuensi semula jadi MY Sat mengikut kehendak system pelancaran J-
SSOD.

Kaedah yang digunakan adalah berkesan dalam menganggar keputusan awal,
tetapi sekumpulan ahli pakar disyorkan untuk projek ini kerana ia melibatkan bidang
berlainan; Oleh itu, analisis yang lebih terperinci dapat dilakukan untuk meningkatkan

pembangunan MY Sat untuk misi untuk berjaya.

Kata Kunci-komponen; satelit kiub; reka bentuk; elektron; MY Sat; nanosatelit; kuasa.
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