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  چکیده

درستی هر ماهواره وظیفۀ تأمین دماي مجاز تجهیزات آن ماهواره را بر عهده دارد. طبیعی است که اگر این زیرسیستم از ماهواره به ییگرمازیرسیستم کنترل 

         ماهواره مقیاس کوچک به کمک  یک ییگرماطراحی نشود، مأموریت ماهواره به درستی انجام نخواهد شد. در کار حاضر به طراحی زیرسیستم کنترل 

هاي سازي بر اساس دو حالت بحرانی سرد و گرم صورت گرفته و نتایج حاصل با دادهاین شبیهپرداخته شده است.  Sindaو  Thermal desktopافزارهاي رمن

ترین تجهیزات ببدست آمده است. طبق مطالعات انجام گرفته در این پژوهش، مناس 9تجربی موجود در مراجع مقایسه شده که میزان اختلاف آن در حدود  %

دمایی  هاي صورت گرفته، زیرسیستم محموله قبل از اعمال طرح حرارتی پیشنهادي،باشد. طبق تحلیلها میها و گرمکنها، عایقها، پوششرنگ ییگرماکنترل 

قرار گرفته که در  سلسیوسدرجۀ  47ا ت -10دماي آن در محدودة  AMJ-700-IBUگراد تجربه کرده که با استفاده از رنگ درجۀ سانتی 28تا  - 19در حدود 

  محدودة دمایی مجاز قرار دارد. 

 .Thermal desktop ،Sinda، گرماییهاي ، عایقحرارتیهاي ، رنگییگرماماهواره، کنترل  :کلیدي هاي واژه

 

 

Design, modeling and performance analysis of thermal control subsystem in a small 
scale satellite 

  

Faculty of Aerospace, Malek Ashtar University of Technology, Iran  J. Pirkandi 
Faculty of Aerospace, Malek Ashtar University of Technology, Iran Z. Haji Babaee Taheri 

Faculty of Aerospace, Malek Ashtar University of Technology, Iran. H. Akbarbeyglou 
 

Abstract 
The heat control subsystem of each satellite is responsible for providing the allowable temperature of the equipment of that satellite. 
Naturally, if this subsystem of the satellite is not designed properly, the satellite mission will not be performed properly. In the 
present work, small-scale satellite heat control subsystems have been designed by using Thermal desktop and Sinda softwares. This 
simulation is based on two cold and hot critical states and the results are compared with the available experimental data in the 
literature, which has about 9% difference. According to studies conducted in this research, the most suitable heat control equipment 
are paints, coatings, insulators and heaters. According to the analysis, the cargo subsystem experiences the temperature about -19 to 
28 degrees Celsius before applying the proposed thermal scheme, which using AMJ-700-IBU paint, its temperature is in the range of 
-10 to 47 degrees Celsius that is within the allowable temperature range. 

Keywords: satellite, thermal control, thermal colors, thermal insulation, Thermal desktop, Sinda. 
 

 

  مقدمه - 1

هر ماهوارة ساخته شده که داراي جرم و حجم پایینی باشد را    

هاي توان به عنوان یک ماهوارة کوچک در نظر گرفت. ماهوارهمی

اي از تغییرات جرمی هستند، به همین دلیل کوچک داراي بازة گسترده

شوند. این نوع بندي میها به چندین دسته تقسیمبراساس جرم آن

هاي شوند. ماهوارههاي مینیاتوري نیز شناخته میها به ماهوارهماهواره

ماهواره، میکروماهواره، نانوماهواره، کوچک به پنج دسته اصلی مینی

اصلی  وظیفه .]1[شوند تقسیم میپیکوماهواره و فمتوماهواره 

، حفظ دماي تمامی تجهیزات در محدودة ییگرمازیرسیستم کنترل 

باشد. همچنین این سیستم باید گرادیان و پایداري دمایی مجاز آن می

. با توجه به استقبال بسیار زیاد ]2[دمایی مجاز تجهیزات را فراهم کند 

نیز نیاز به کوچک شدن  ماهواره هايفناوريهاي کوچک، از ماهواره

همین نیز از این قضیه مستثنی نیست. به ییگرمادارد. سیستم کنترل 

         تر ودلیل تجهیزات مربوط به این زیرسیستم روز به روز سبک

  است.  تر شدهحجمکم

در ماهواره  ییگرماهاي کنترل طور کلی براي طراحی سیستم به

دو روش فعال و غیرفعال وجود دارد. در روش غیرفعال، زیرسیستم 

بدون صرف توان قادر به کنترل دماي تجهیزات ماهواره  ییگرماکنترل 

اي از تجهیزات غیرفعال هستند. اما ها نمونهها و رنگخواهد بود. پوشش

یاز به هاي پیچیده نهمیشه این روش جوابگو نبوده و در برخی ماهواره

وجود دارد. در روش فعال با  ییگرمااستفاده از روش فعال کنترل 

شود. در بسیاري از استفاده از توان خارجی دماي ماهواره کنترل می

ها با ترکیبی از این دو روش دماي ماهواره و تجهیزات آن را ماهواره

در عین داشتن مزایایی از  گرماییهاي پوشش .]2[کنند کنترل می

ترین عیب این باشند. مهمحجم و جرم کم داراي معایبی نیز میقبیل 

    تغییر قرار  دچارفضا مختلف در ها این است که در شرایط پوشش

ها در دهند. به طور کلی پوششگیرند و خاصیت خود را از دست میمی
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فضا تحت تأثیر عواملی از قبیل ذرات باردار، تابش فرابنفش، خلأ بسیار 

گیرد، هستند. همه این عوامل ها قرار میهایی که بر روي آنو آلودگی

موجب افزایش گستردة ضریب جذب و تغییر ناچیز در ضریب صدور 

هایی است. این به روش فعال داراي محدودیت ییگرماکنترل  شوند.می

     شوند.ها معمولاً باعث افزایش جرم و سطح میکنندهنوع کنترل

     طور قابلاردي که دماي تجهیزات بههاي غیرفعال در موروش

دهند. براي غلبه بر این ي خوبی نمییابد، نتیجهاي تنزل میملاحظه

فعال استفاده شود. گرم  گرماییهاي کنترل روش ها باید ازمحدودیت

هایی از هاي حرارتی نمونهها و پمپها، دریچهترموستات ها،کننده

ها مورد استفاده قرار که در ماهوارهفعال هستند  گرماییاجزاي کنترل 

  گیرند.می

ها تحقیقات مرتبط کمی بر روي مدلسازي رفتار حرارتی نانوماهواره

انجام گرفته است. رویکرد اصلی در این تحقیقات براساس مشخص 

ي مورد نظر (جانمایی قطعات، جذب گرما و کردن طرحی از ماهواره

رفتار حرارتی آن تحت شرایط تخصیص مواد) بوده و سپس به بررسی 

فضا پرداخته شده است. از اولین تحقیقاتی که در این زمینه انجام شد، 

اشاره کرد. لیون توانست  2002توان به کار لیون و همکارن در سال می

را  Falconsat2با کمک روش تفاضل محدود دماي صفحات ماهوارة 

ستم کنترل بر روي سی 2010. ریچموند در سال ]3[محاسبه کند 

تحقیقاتی انجام داد. شبیه سازي انجام  CASTORماهوارة  ییگرما

صورت گرفته و نتایج با  ATMAافزار گرفته در این پژوهش با کمک نرم

خلاء  آزمون تجربی اعتبار سنجی شده است. علاوه بر این او آزمون

. بلوت و ]4[افزار شبیه سازي کرده است حرارتی را در این نرم

رفتار حرارتی یک ماهوارة مکعبی را با روش  2014نش در سال همکارا

هاي هاي متفاوتی از سلولالمان محدود بررسی کرده و پیکربندي

 .]5[خورشیدي براي رسیدن به کارآمدترین طرح حرارتی پیشنهاد دادند

کورپینو روش تفاضل محدود را براي مدل کردن رفتار  2015در سال 

ر لئو پیشنهاد داده است. او نتایج خود را با هاي مداماهواره گرمایی

 9صحه گذاري کرد و به خطاي زیر % ESATAN-TMSافزار نرم کمک

 2016. اسکوبار و همکارانش در سال ]6[در اعتبار سنجی خود رسید 

 ییگرماتوانستند روشی براي خودکار کردن طراحی زیرسیستم کنترل 

ار از الگوریتم ژنتیک براي این ها براي اولین بغیرفعال ارائه دهند. آن

اي از بهینه سازي تصادفی کار استفاده کردند. الگوریتم ژنتیک نمونه

ها است. همچنین است که در بردارندة ارزیابی متمرکز روي راه حل

نتایج این کار با آزمون خلاء حرارتی مقایسه شده که این مقایسه براي 

کلوین خطا  4/2سرد با کلوین و براي صفحات  45/1صفحات گرم با 

همراه بوده است. اسکوبار دلیل این خطا را ثابت در نظر گرفتن ظرفیت 

در این پژوهش طراحی  .]7[اند گرمایی مواد در دماهاي مختلف دانسته

ي بتاي حرارتی براساس دو حالت بحرانی سرد و گرم در پنج زاویه

هیزات کنترل از تج گیريو سعی شده تا با بهره مختلف صورت گرفته

  غیرفعال، دماي تجهیزات را مدیریت کرد. ییگرما
  

  معرفی سیستم پیشنهادي -2

فرض شده  U16ماهوارة تحلیل شده یک ماهوارة مکعبی در ابعاد 

یک دوربین با قدرت تفکیک بالا و یک لنز این ماهواره محموله  .است

همچنین است.  فرض شده براي بزرگنمایی و افزایش قابلیت دوربین

ها وي دیوارهرهاي ماهواره یرسیستمزبردهاي  ها وباتريموقعیت نصب 

    ه عدد سسیستم کنترل وضعیت ماهواره براي لحاظ شده است. 

ها هرکدام از این چرخدر نظر گرفته شده که  العملیهاي عکسچرخ

از سوي دیگر براي کنند. گشتاوري در سه جهت اصلی محور ایجاد می

در  سنجو مغناطیس يخورشید حسگرشش عدد  هماهواره تحلیل شد

شود تا اختلالات نصب می آنه بر روي دیوارة بیرونی نظر گرفته شده ک

ها داخلی بر روي آن ناشی از امواج الکترومغناطیسی سایر زیرسیستم

ماهوارة تحلیل شده بر روي مداري با فرض شده است که حداقل شود. 

گیرد. همچنین درجه قرار می 55کیلومتر و شیب مداري  500ارتفاع 

آن به  Z+اي است که همواره وجه جهت گیري این ماهواره به گونه

        براي مدلسازي ماهواره از نرم افزار سمت زمین قرار دارد.

Thermal desktop  1استفاده شده که سیستم مدل شده در شکل 

شده در هاي به کار برده خواص اُپتیکی پوشش نشان داده شده است.

  ارائه شده است. 1ماهواره در جدول 

  

 
  Thermal desktopمدل شده در نرم افزار  سیستم -1شکل 

  

 ]8[به کار برده شده در ماهواره هاي خواص اپُتیکی پوشش -1 جدول

  ضریب صدور ضریب جذب  نام پوشش

 05/0  1/0  آلومینیوم پولیش شده

  86/0  92/0  سلول خورشیدي

  

  روابط حاکم - 3

ي دماي ماهواره و تجهیزات آن نیاز به معادلات و براي محاسبه

پارامترهاي بسیاري وجود دارد. این معادلات و پارامترها باید به صورت 

مرحله به مرحله به کار گرفته شود تا تغییرات دماي مورد نظر و طرح 

حرارتی مناسب به دست آید. در ادامه هر یک از مراحل به صورت کامل 

  توضیح داده شده است. بررسی و معادلات آن 

بتا است.  یکی از پارامترهاي مداري مهم در تحلیل حرارتی، زاویه

شود. ي مداري گفته میپرتوهاي خورشید با صفحه ي بتا، به زاویهزاویه

، شیب مدار ماهواره و شیب مداري Ωي بتا، خود تابع سه پارامتر زاویه

درجه  78بتا از صفر تا ي . زاویه]9[مدار زمین به دور خورشید است 

تواند متغیر باشد. همچنین ممکن است در زمان مأموریت مدار می

هاي انجام شده جا که تحلیلزوایاي بتاي منفی را نیز تجربه کند. از آن

براي طراحی زیرسیستم حرارتی باید براي دو حالت سرد و گرم انجام 

تا محاسبه و   ب دریافتی در هر زاویه گرماییگیرد، میزان شارهاي 

ماهواره شناسایی شده  هاي بحرانی سرد و گرم براي هر قطعهحالت

شود که شارهاي است. حالت بحرانی سرد مربوط به زمانی می

خورشیدي و آلبدوي دریافتی توسط ماهواره صفر است. به عبارتی دیگر 

ماهواره در سایه زمین قرار دارد. حالت بحرانی گرم نیز مربوط به زمانی 
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شود که مجموع شارهاي تابیده شده بیشینه مقدار باشد. همچنین می

ي دماي حالت بحرانی سرد، کمینه توان اتلافی و براي براي محاسبه

حالت بحرانی گرم، بیشینه توان اتلافی در نظر گرفته شده است. بر این 

 سلسیوس درجه -58، -30+ 58+، 30اساس مسئله براي بتاهاي صفر، 

دمایی در بتاهاي مختلف مقایسه شده است. در نهایت  يحل و بازه

دما به عنوان شرایط بحرانی سرد و بیشینه دما به  براي هر المان کمینه

عنوان شرایط بحرانی گرم در نظر گرفته شده و طراحی زیرسیستم 

 .]10[بر مبناي این دو شرایط بحرانی انجام شده است  ییگرماکنترل 

سازي شده در نرم افزار اي از مدارهاي شبیهنمونه 3و  2هاي در شکل

Thermal desktop .به ترتیب  3و  2در جداول  ارائه شده است

 توان زانیمهاي بحرانی سرد و گرم و پارامترهاي طراحی در حالت

نیز محدودة  4در جدول ارائه شده است.  ماهواره يهاستمیرسیز یاتلاف

  اره ارائه شده است.دماي کارکردي و ماندگاري تجهیزات ماهو

  

  
 نرم افزار مدار شبیه سازي شده در بتاي صفر درجه در -2شکل 

Thermal desktop از دید خورشید  

 

  
نرم افزار       در درجه صفر يبتا در يساز هیشب مدار -3شکل 

Thermal desktop ماهواره يمدار ۀصفح بر نرمال بردار دید از  

  

  ماهواره يهاستمیرسیز یاتلاف توان زانیم -2جدول 

  نام زیر سیستم
  حداکثر توان اتلافی

(w) 

 حداقل توان اتلافی

(w) 

 4/2  3/3  کنترل وضعیت

  2/1  8/1  داده و فرمان

  1/2  1/2  تعیین وضعیت

  12  12  محموله

  2/1  2  مخابرات

  

  محدودة دماي کارکردي و ماندگاري تجهیزات ماهواره -3جدول 

  اجزاي زیرسیستم
  دماي کارکردي

(℃) 

 دماي ماندگاري

(℃) 

  60تا  - 20  50تا  - 10  ي سنجشیمحموله

  60تا  - 20  50تا  - 10  ژایرو

  60تا  - 20  50تا  - 10  چرخ عکس العملی

  60تا  - 20  50تا  - 10  عملگر مغناطیسی

  60تا  - 20  50تا  - 10  فرستنده

  60تا  - 20  50تا  - 10  گیرنده

  50تا  - 10  40تا  0  باتري جعبه

  60تا  - 20  50تا  - 10  برد باتري

  60تا  - 20  50تا  - 10  کامپیوتر روي برد

  

گیرد، تحت تأثیر سه منبع ماهواره زمانی که در محیط فضا قرار می

حرارتی خارجی و یک منبع حرارتی داخلی است. این سه منبع شامل 

تابش خورشید، تابش زمین و انعکاس تابش خورشید توسط زمین 

ی حرارتی ماهواره هم همان اتلافات توان . منبع داخل]11[(آلبدو) است 

اجزاء داخلی ماهواره است که موجب افزایش دماي قطعات داخلی 

 شود. میزان اتلافات هر قطعه بستگی به میزان بازدهماهواره می

الکتریکی آن دارد، که این میزان از دیتاشیت موجود براي قطعه 

  .]12[محاسبه شده است 

به  )1( سطوح ماهواره طبق رابطه میزان تابش دریافتی توسط

بیانگر ثابت تابش خورشیدي برحسب  �q آید. در این رابطه،دست می

ضریب دید  ��F مساحت سطح مورد نظر از ماهواره، Aوات بر مترمربع، 

و  )2(ضریب جذب سطح هستند. روابط  αماهواره نسبت به خورشید و 

ي تابش آلبدو و زمین به کار گرفته نیز به ترتیب براي محاسبه )3(

 εثابت تابش زمین و  �qضریب آلبدو،  aشده است. در این روابط 

  ].6[ضریب صدور سطح هستند 

)1(  
s s isQ q A F   

)2(  a s isQ aq F A  

)3(  e e ieQ q A F  

  

  ]13[هاي بحرانی سرد و گرم پارامترهاي طراحی در حالت -4جدول

 q�   (W/m2) q� a (W/m2)  حالت

  24/0 220  1323  بحرانی سرد

  33/0  270  1420  بحرانی گرم

  

استفاده شده که در  )4(رابطه ي دما بصورت گذرا از براي محاسبه

ضریب کوپینگ  ��R گرماي ویژة هر گره، ��C وزن هر گره، �m آن،

مجموع شارهاي خورشید،  �Qو  رسانشیضریب کوپلینگ  ��C ،تابشی

بیانگر نحوه  )5(زمین، آلبدو و اتلاف حرارتی هر جزء است. رابطه 

 رساناییاست که رابطۀ مستقیم با  رسانشیضریب کوپلینگ  محاسبه

ها دارد. آن ي معکوس با فاصلهمایی، سطح اشتراك دو المان و رابطهگر
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ارائه شده که رابطه  تابشیضریب کوپلینگ  براي محاسبه )6(رابطه 

دید میان آن دو دارد  مستقیمی با مساحت سطح مورد نظر و زاویه

  .]15و14[

)4(     
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)6(  ij i ijR A F 

 دما نیاز به جرم، بهبراي محاس ارائه شدهگرمایی ت مطابق معادلا

مساحت تماس میان قطعات، مساحت سطح مورد نظر، ضریب دید 

گرمایی است. از آنجاییکه تمامی  رسانایینسبت به فضا و سایر سطوح و 

اند و اینگونه شبیه آلومینیومی قرار گرفته جعبهتجهیزات ماهواره در 

گرمایی تمامی تجهیزات  رساناییاند، ظرفیت گرمایی و هسازي شد

سطح تماس میان  مقادیر مربوط به اتصال آلومینیوم به آلومینیوم است.

در حل  قطعات براي اعمال شرایط رسانندگی حرارتی، وارد شده است.

دماي  و سلسیوسدرجه  25ها برابر ابتدایی تمامی شبکهمسئله دماي 

افزار و روش مسئله در نرم کلوین قرار داده شده 3محیط فضا نیز برابر 

Sinda  .الگوریتم حل مساله  4در شکل بر مبناي تفاضل محدود است

  ارائه شده است.

  

عورش

 و هسدنه يزاسلدم
یکیتپا صاوخ فیرعت

 و رادم يزاس هیبش
نآ یترارح ياه هداد

دید بیرض ۀبساحم

 یتفایرد راش ۀبساحم
ءازجا طسوت

 لئاسم لح ۀمانرب
)ادنیس( ترارح لاقتنا

ءازجا ةژیو ییامرگ تیفرظءازجا یفلاتا ناوت

 زاجم ییامد ةدودحم رد ایآ
؟دراد رارق

هلب

نایاپ

ریخ

 يریگراک هب
 تازیهجت
امد لرتنک

  ]13[الگوریتم حل مسئله  -4شکل 

 

  اعتبارسنجی - 4

هاي با داده Thermal desktopافزار نتایج حاصل از نرم

 اند. در کار ایشانآزمایشگاهی موجود در کار ریچموند نیز مقایسه شده

اینچ به  6×3×25/0و به ابعاد  6061یک مدل ساده از جنس آلومینیوم 

وات به آن اعمال گردیده است.  22کار گرفته شده و حرارتی به میزان 

اهمی به  50و یک مقاومت الکتریکی  LM19 ییدما حسگرچهار 

ي آلومینیومی چسبانده شده رارتی لاکتیت به صفحهي چسب حوسیله

است. آزمون انجام شده در یک ساعت و در اتاق تمیزي در مرتبه 

صورت گرفته است.  سلسیوسدرجه  22و با دماي تقریبی  100000

نشان  حسگرهانمایی از صفحه آلومینیومی و محل قرارگیري  5شکل 

  . ]4[داده است 

  

  
 ]4[ شده شیآزما یومینیآلوم ۀصفح از یینما -5شکل 

  

، مستطیلی به ابعاد Thermal desktopافزار مدل رسم شده در نرم

شبکه تقسیم شده است. حرارت اعمال شده  128اینچ است که به  6×3

شبکه به اندازة مساوي تقسیم شده است.  128و جرم صفحه بین این 

کیلوگرم جرم دارد و  0015625/0به این ترتیب هر شبکه داراي 

گرمایی  رساناییوات حرارت به آن اعمال گردیده است.  171875/0

در  وات بر متر بر کلوین قرار داده شده است. 7لاکتیت نیز گریس 

 Thermal افزار نرم در ي آلومینیومی)(صفحه شده رسم مدل 6شکل 

desktop نشان داده شده است. ییدما حسگر 4 يریگ قرار محل و  

  

  
 قرار محل و Thermal desktop افزار نرم در شده رسم مدل -6شکل 

  دما حسگرهاي يریگ

  

هاي حاصل از شبیه سازي هاي تجربی و خروجی، داده5جدول در 

هستند. این  10در سه زمان مقایسه گردیده که خطاهاي حاصل زیر %

و یا خطاهاي آزمون  حسگرهاتواند ناشی از تأخیر زمانی خطاها می

باشد. همچنین یکی دیگر از عوامل ایجاد خطا افزایش ظرفیت گرمایی 

ر حالیکه در شبیه سازي انجام گرفته جسم با افزایش دما است د

ظرفیت گرمایی ثابت در نظر گرفته شده است. با گذر زمان و افزایش 

شود، چرا که ي آلومینیومی در آزمون تجربی دیرتر گرم میدما، صفحه

دماي آن افزایش یافته و ظرفیت گرمایی آن بالا رفته است. در نتیجه 

البته در  شبیه سازي دارد.هاي افزایش دماي کمتري نسبت به داده

رسد هاي حرارتی ماهواره با گذشت زمان دما به حالت تعادل میتحلیل

کند، در نتیجه این موضوع نیز هاي ابتدایی خود را تکرار میو سیکل
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  ها از دست خواهد داد.تأثیر خود را بر جواب

  

  مختلف يدماها در یتجرب و يمدلساز جینتا -5جدول 

  زمان

)sec(  

  سازي حاصل از شبیهدما 

(℃) 

  دما حاصل از آزمایش

(℃)  

  خطا

(%) 

1000  70  72 78/2  

2000  92  87  75/7  

3000  101  92  87/9  

  

  سازينتایج شبیه -5

ي ابتدایی قرارگیري ماهواره بر روي مدار تا سازي از لحظهشبیه

است. صورت گرفته ي مداري است،دوره 10که برابر با ثانیه  45000

ثانیه و بتاي  30000براي شش وجه اصلی ماهواره در زمان  کانتور دما

   است.نشان داده شده  8و  7هاي صفر درجه در شکل

  

  
در حالت بتاي صفر   Z–و  Y ،-X+کانتور دماي سه صفحه  -7شکل 

  ثانیه 30000درجه و در زمان 

  

  
 در و درجه صفر يبتا در X، -Y، -Z+حه صف سه يدما کانتور -8شکل 

  هیثان 30000 زمان

  

که مقابل منبع حرارتی  X+مطابق با این کانتورها، دماي وجه 

ي از بیشتر است. محدوده X–و  Y ،-Y+خورشید قرار دارد از وجوه 

ها دارد که این موضوع دماي بیشتري نسبت با سایر شبکه Z–ي صفحه

  است.رخ داده GPSبه دلیل اتلافات بالاي 

هاي مختلف دمایی ارائه شده براي بخشقابل ذکر است که نتایج 

گیري ها اندازههاي حرارتی بر روي تمامی زیرسیستمپس از اعمال طرح

است. همچنین طرح ارائه شده از لحاظ سیستمی بررسی شده و در شده

بندي توانی، حجمی و جرمی زیرسیستم کنترل دماي ي بودجهمحوده

  ماهواره قرار دارد.

  زیرسیستم محموله -5-1

یستم محموله شامل دوربینی با قدرت تفکیک بالا است که زیرس

آلومینیومی قرار داده شده و با چهار وجه اصلی ماهواره  جعبهدرون 

کمینه و بیشینه دماي محموله در بتاهاي  6سطح تماس دارد. جدول 

مختلف را نشان داده است. مطابق این جدول کمینه دما در بتاي صفر 

+ و حالت بحرانی 58و بیشینه دما در بتاي درجه و حالت بحرانی سرد 

 درجه -19اُفتد. کمینه دما در بتاي صفر درجه به حدود گرم اتفاق می

رسد که نشان از تجاوز این المان از محدودة دماي می سلسیوس

عملکردي خود دارد اما در حالت بحرانی گرم در محدودة دماي 

گرفته براي این  هاي صورتعملکردي خود قرار دارد. طبق تحلیل

توان دماي آن المان، با کاهش کانداکتور آن با سطوح اصلی ماهواره، می

خوبی کنترل کرد اما در حالت بحرانی گرم را در حالت بحرانی سرد  به

به دلیل اتلافات بالاي محموله، دما به شدت افزایش پیدا کرده و کنترل 

براي کنترل دماي  را با مشکل مواجه کرده است. بهترین راه ییگرما

براي پوشش خارجی آن  AMJ-700-IBUمحموله، استفاده از رنگ 

هاي آبی رنگ است که داراي رنگی با رنگدانهAMJ-700-IBU است. 

هاي است. البته طبق بررسی 88/0و ضریب صدور  75/0ضریب جذب 

محموله  Y–صورت گرفته، اگر تمامی وجوه رنگ زده شود، دماي وجه 

گراد را نیز رد کرده است؛ سانتی درجه 70به شدت افزایش یافته و مرز 

محموله رنگ  Y–همین دلیل بر روي تمامی وجوه به غیر از وجه به

AMJ-700-IBU  قرار گرفته است. در نهایت کمینه دما محموله در بتاي

درجه  47+ درجه به 58درجه و بیشینه دما در بتاي  -10صفر درجه 

 صفر يبتا در محموله صفحات يدما 9در شکل  رسد.می یوسسلس

 يرو بر AMJ-700-IBU رنگ پوشش با ، حالت بحرانی سرددرجه

  ارائه شده است. – Y جز به یخارج سطوح یتمام

  

هاي بحرانی و در کمینه و بیشینه دماي محموله در حالت -6جدول 

  زوایاي بتاي مختلف

  بتا زاویه
  دما در حالت بحرانی سرد

(℃) 

  دما در حالت بحرانی گرم

(℃) 

  - 81/13تا  84/5  - 19تا  - 1  صفر

  39/3تا  25  - 69/2تا  6/17  +30

  - 5/12تا  81/3  - 49/13تا  91/3  - 30

  5/22تا  28  5تا  96/22  +58

  - 7/3تا  21/11  - 41/10تا  17/3  - 58

  

  
 ، حالت بحرانی سرددرجه صفر يبتا در محموله صفحات يدما -9شکل 

 جز به یخارج سطوح یتمام يرو بر AMJ-700-IBU رنگ پوشش با

Y–  
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  زیر سیستم توان - 5-2

     باتري و بردهاي توان  جعبهزیر سیستم توان ماهواره شامل 

باشد. در این میان باتري دماي محدودتري را نسبت به سایر بردها می

باتري را در پنج بتاي متفاوت  جعبهدماي  7کند. جدول تحمل می

دما مرتبط با بتاي صفر  نشان داده است. بر اساس این جدول کمینه

، 4+ درجه است. مطابق جدول 58ي دما مرتبط به بتاي درجه و بیشینه

ي دما در درجه است. کمینه 40تا  0محدوده دماي عملکردي باتري از 

گراد رسیده که یي سانتدرجه - 58/21حالت بحرانی سرد به حدود 

استفاده  گرمکناز  سلسیوسي درجه 10براي رساندن این دما به بالاي 

      ییگرماشده است؛ چرا که با استفاده از تجهیزات غیرفعال کنترل 

ي دماي باتري مربوط به وجه توان به این دما دست یافت. کمینهنمی

+X نتیجه  ي اصلی ماهواره کوپل است. درشود که با صفحهآن می

ماهواره بر روي دماي باتري تأثیرگذار است. براي  X+ي دماي صفحه

کاهش این تأثیر از واشرهاي حرارتی استفاده شده است. ضریب انتقال 

وات بر متر بر کلوین است. با این  4حرارت رسانندگی این واشرها برابر 

 سلسیوس درجه -5/12به  -21ي دماي صفحات باتري از عمل کمینه

سد. همانگونه که قبلاً اشاره گردید براي کنترل این دما در حالت بر

در نظر گرفته شده داراي توان  گرمکنبحرانی سرد به هیتر نیاز است. 

باتري نصب شده است. این هیتر طبق  X+وات است که بر روي وجه  1

روشن  سلسیوسدرجه  10دستور زیر سیستم داده و فرمان از دماي 

دهد. بر ادامه می سلسیوسدرجه  30ا تا دماي شده و گرم کردن ر

 2100هاي به دست آمده از شبیه سازي، هیتر از زمان اساس خروجی

در  ثانیه شروع شده و تا انتها در حالت بحرانی سرد روشن خواهد بود.

باتري در بتاي صفر درجه، حالت بحرانی  جعبهدماي صفحات  10شکل 

  نی و هیتر ارائه شده است.سرد و به کارگیري واشر حرارت تفلو

 
  مختلف يبتاها در يباتر جعبه ستمیرسیز يدما ةمحدود -7جدول 

  بتا زاویه
  دما در حالت بحرانی سرد

(℃) 

  دما در حالت بحرانی گرم

(℃) 

  - 09/16تا  31/4  - 68/21تا  - 68/1  صفر

  - 1تا  24/18  - 49/5تا  51/11  +30

  - 10تا  89/8  - 78/15تا  52/2  - 30

  46/14تا  43/27  24/0تا  51/13  +58

  - 07/7تا  17/10  - 7/13تا  76/2  - 58

  

  
باتري در بتاي صفر درجه، حالت بحرانی  جعبهدماي صفحات  - 10شکل 

  سرد و به کارگیري واشر حرارت تفلونی و هیتر

  

 زیر سیستم کنترل وضعیت -5-3

هاي       هاي زیرسیستم کنترل وضعیت، چرخیکی از المان

ي مورد نظر وجود عدد در ماهواره 3است که به تعداد العملی عکس

 50تا  -10العملی از هاي عکسي دمایی مجاز براي چرخدارد. محدوده

العملی هاي عکسمحدودة دماي چرخ 8است. جدول  سلسیوسدرجه 

را در پنج بتاي مختلف و در دو حالت بحرانی گرم و سرد نشان داده 

ره نیز کمینه دما در بتاي صفر درجه و است. براي این المان از ماهوا

افتد. براي این المان در حالت + درجه اتفاق می58بیشینه دما در بتاي 

بحرانی سرد از نظر دمایی مشکل پیش خواهد آمد. براي افزایش دماي 

هاي سیاه استفاده شده با رنگدانه AZ-1000-ECBاین تجهیز از رنگ 

گرماي ی براي کاهش انتقال است. همچنین واشرهاي حرارتی تفلون

اند. پس از این تجهیز با وجوه اصلی ماهواره به کار گرفته شدهرسانشی 

ي مجاز العملی در محدودهاعمال این طرح حرارتی دماي چرخ عکس

 یالعمل عکس چرخ صفحات يدما 11در شکل  خود قرار گرفته است.

-AZ رنگ یخارج پوشش با و بتاي صفر درجه سرد یبحران حالت در

1000-ECB ی ارائه شده است.تفلون واشر و  

 

  العملی در بتاهاي مختلفهاي عکسمحدودة دماي چرخ -8جدول 

  بتا زاویه
  دما در حالت بحرانی سرد

(℃) 

  دما در حالت بحرانی گرم

(℃) 

  - 64/17تا  4/15  - 91/22تا  89/8  صفر

  - 54/2تا  92/31  - 24/8تا  11/24  +30

  - 11/12تا  07/21  - 38/17تا  73/12  - 30

  44/10تا  4/38  - 4تا  24  +58

  - 75/8تا  15  - 97/15تا  75/5  - 58

  

  
و  سرد یبحران حالت در یالعمل عکس چرخ صفحات يدما -11شکل 

 واشر و AZ-1000-ECB رنگ یخارج پوشش با بتاي صفر درجه

  یتفلون

  

  زیرسیستم تعیین وضعیت - 5-4

در ماهواره دارد  GPSزیر سیستم تعیین وضعیت یک المان به نام 

است.  سلسیوسدرجه  50تا  -10ي دماي کارکردي آن از که محدوده

مربوط به  GPS کمینه دمايشود، مشاهده می 9همانطور که در جدول 

+ درجه است. 58بتاي صفر درجه و بیشینه دماي آن مربوط به بتاي 

درجه سردتر از کمینه دماي  84/10در حالت بحرانی سرد  GPSدماي 
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درجه  10/46ي دما به مجاز شده و در حالت بحرانی گرم بیشینه

 9/3ي اطمینان تنها رسیده که موجب شده است حاشیه سلسیوس

 GPSطراحی حرارتی در نظر گرفته شده براي  باشد. سلسیوسدرجه 

هاي حرارتی چند لایه از جنس به اینصورت است که ابتدا از عایق

براي بالا بردن دماي آن استفاده شده است کپتون آلومینیوم اندود شده 

بالا  سلسیوس درجه -12را تا  GPSها قادر هستند دماي اما تنها عایق

ي اصلی متصل که به سازه Z GPS–برد. به همین علت براي سطح 

وات بر متر بر  100 رسانایی گرماییاست از گریس سیلیکون کرباید با 

در بتاي  GPSدماي صفحات  12کلوین استفاده شده است. در شکل 

هاي صفر درجه، حالت بحرانی سرد و در صورت استفاده از پوشش عایق

  چند لایه و گریس سیلیکون کرباید ارائه شده است.

  
  هاي بحرانی و بتاهاي مختلفدر حالت GPSمحدودة دماي  -9جدول 

  بتا زاویه
  دما در حالت بحرانی سرد

(℃) 

  دما در حالت بحرانی گرم

(℃) 

  - 49/15تا  02/17  - 84/20تا  33/8  صفر

  - 63/0تا  16/32  - 12/6تا  25  +30

  - 10تا  31/20  - 38/15تا  49/13  - 30

  37/16تا  10/46  - 3تا  32  +58

  - 39/6تا  67/17  - 61/13تا  21/9  - 58

  

  
در بتاي صفر درجه، حالت بحرانی سرد  GPSدماي صفحات  -12شکل 

از جنس کپتون  هاي چند لایهو در صورت استفاده از پوشش عایق

  و گریس سیلیکون کرباید آلومینیوم اندود شده

  

  زیرسیستم مخابرات - 5-5

یکی از تجهیزات زیرسیستم مخابرات  TMTCمخابراتی  جعبه

 جعبهنشان داده است که کمینه دما براي  9ماهواره است. جدول 

+ 58در بتاي صفر درجه و بیشترین دما در بتاي  TMTCمخابراتی 

 -24درجه است. کمترین دماي این المان بدون اعمال طرح حرارتی به 

رسیده  سلسیوسدرجه  32و بیشینه دماي آن به  سلسیوسدرجه 

اي است که با توجه به محدوده دماي عملکردي آن، طراحی به گونه

 يدما 13در شکل  د.افزایش یاب TMTC جعبهصورت گرفته که دماي 

 در و سرد یبحران حالت صفر، يبتا در مخابرات TMTC جعبه صفحات

 به اتصال يبرا یتفلون واشر و TMS-800-IY رنگ از استفاده صورت

  ی ارائه شده است.اصل صفحات

  

  مختلف يبتاها در TMTC یمخابرات جعبه يدما ةمحدود -10جدول 

  بتا زاویه
  دما در حالت بحرانی سرد

(℃) 

  دما در حالت بحرانی گرم

(℃) 

  - 61/17تا  7/5  - 98/20تا  - 18/2  صفر

  - 2تا  62/24  - 21/7تا  05/17  +30

  - 05/12ا ت 2/10  - 65/17تا  38/3  - 30

  47/11تا  66/43  - 2/0تا  27  +58

  - 33/9تا  53/7  - 43/16تا  - 51/0  - 58

  

  
 حالت صفر، يبتا در مخابرات TMTC جعبه صفحات يدما -13شکل 

 واشر و TMS-800-IY رنگ از استفاده صورت در و سرد یبحران

 یاصل صفحات به اتصال يبرا یتفلون

 
 

 گیري بندي و نتیجهجمع - 6

خصوص ، زیرسیستمی با اهمیت ویژه بهییگرمازیرسیستم کنترل 

ي اصلی این شود. وظیفههاي کوچک محسوب میدر ماهواره

براي تمامی قطعات زیرسیستم، فراهم کردن محدودة دمایی مجاز 

اي از نتایج حاصل و تجهیزات مورد نیاز براي ماهواره است. خلاصه

 است.  ارائه شده 11این ماهواره در جدول  ییگرمازیرسیستم کنترل 

 
  ماهوارة تحلیل شده گرمایی تجهیزات زیرسیستم کنترل -11جدول 

زیر 

  سیستم

دما  محدوده

بدون طرح 

 (℃) حرارتی 

دما با  محدوده

رح حرارتی ط

(℃) 

 راهکار حرارتی

  AMJ-700-IBUرنگ   47تا  - 10  28تا  - 19  محموله

توان 

  (باتري)
  30تا  12  15تا  - 22

واشر حرارتی تفلونی، یک  

  واتی 1عدد گرمکن 

کنترل 

  وضعیت
  35تا  - 1  25تا  - 24

، AZ-1000-ECBرنگ 

  واشر حرارتی تفلونی

تعیین 

  وضعیت
  45تا  - 7  32تا  - 21

سیلیکون کرباید، گریس 

عایق چند لایه کپتون 

  آلومینیوم اندود شده

  32تا  12  32تا  - 22  مخابرات
، TMS-800-IYرنگ 

  واشر تفلونی
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ترین این طبق مطالعات انجام گرفته در این پژوهش مناسب

شوند. ماهوارة ها میها و گرمکنها، عایقها، پوششتجهیزات شامل رنگ

ابعاد کوچک است که طراحی زیرسیستم  اي درتحلیل شده ماهواره

و  Thermal desktopافزارهاي آن با استفاده از نرم ییگرماکنترل 

Sinda .صورت گرفته است  
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