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Efficiency Enhancement of Solar Cells of a Sun Pointing 
Satellite with Design Optimization of Heat Pipes Configuration 
Using Genetic Algorithm

[1] A new concept of solar power satellite: Tethered-SPS [2] Space solar arrays and 
concentrators [3] Advancements in hybrid photovoltaic systems for enhanced solar cells 
performance [4] Cooling of a photovoltaic module with temperature controlled solar 
collector [5] Thermo-optical design analysis of space satellite solar arrays [6] Cost studies 
on terrestrial photovoltaic power systems with sunlight concentration [7] Photovoltaic 
panels: A review of the cooling techniques [8] Heat pipe-based cooling systems for 
photovoltaic cells under concentrated solar radiation [9] Development of a heating system 
using CPV technology and heat pipes [10] Historical and recent development of concentrating 
photovoltaic cooling technologies [11] Performance study and parametric analysis of a 
novel heat pipe PV/T system [12] Application of heat pipe in an experimental investigation 
on a novel photovoltaic/thermal (PV/T) system [13] Thermal design of photovoltaic/
microwave conversion hybrid panel for space solar power system [14] Analytical study of 
multiple evaporator heat pipe with nanofluid; A smart material for satellite equipment 
cooling application [15] Thermal characterization of hybrid photovoltaic module for the 
conversion of sunlight into microwave in solar power satellite [16] Solar power satellite 
thermal control approach [17] Sensitivity analyses of satellite propulsion components with 
their thermal modelling [18] Effective thermal conductivity of heat pipes [19] Multi-
objective shape optimization of a heat exchanger using parallel genetic algorithms [20] 
Optimal sizing method for stand-alone hybrid solar-wind system with LPSP technology by 
using genetic algorithm [21] Calculation of the optimum installation angle for fixed solar-
cell panels based on the genetic algorithm and the simulated-annealing method [22] Multi-
objective shape optimization of a plate-fin heat exchanger using CFD and multi-objective 
genetic algorithm [23] An effective layer pattern optimization model for multi-stream 
plate-fin heat exchanger using genetic algorithm [24] Evolving aerodynamic airfoils for 
wind turbines through a genetic algorithm

Reducing satellite solar panels temperature, to increase their electrical efficiency is of great 
importance. In this study, a novel methodology for optimal configuration design of heat 
pipes in a sun-pointing satellite utilizing the genetic algorithm is presented. The purpose of 
optimization is the thermal adjustment and design improvement of the solar panels for the 
satellite that is supposed to orbit in the Low Earth Orbit. Thermal simulations of satellite 
and solar panels are performed using SINDA/FLUINT and Thermal Desktop software. The 
computations are validated using experimental measurements of the satellite thermal model in 
a vacuum chamber and it was shown that the numerical analysis can produce reliable results. 
Then, applying the constraints of the problem, an optimization algorithm is introduced. This 
algorithm employs the thermal simulation software for solving the governing equations of the 
problem and then reports the results. The optimization was performed for the satellite hottest 
case (β=90°) and then, conducting an optimization procedure, the optimal configuration of 
heat pipes is achieved. In the results section, three different configurations, namely no heat 
pipes, the initial design for configuration of heat pipes and the optimal configuration of heat 
pipes, are investigated and compared. It was found that the optimal configuration using the 
genetic algorithm can reduce the temperature of solar arrays by up to 19°C relative to that in 
which no heat pipe was used. It was observed that an efficiency ratio enhancement is 10.4% 
for the solar panels of optimum configuration. The optimization could significantly reduce the 
temperature of the satellite internal equipment.

A B S T R A C TA R T I C L E    I N F O

Article Type
Original Research

Authors
Khosravy M.1 MSc,
Salehy S.2 PhD,
Hosseini Abadshapoori M.3 PhD, 
Talezari M.2 MSc,
Abedi M.*4 PhD

Keywords  Satellite; Heat Pipe; Solar Cell; Efficiency; Genetic Algorithm

*Correspondence
Address: Satellite Research Institute, 
No. 74, 14th Street (Mir Hosseini), 
Sa’adat Abad Avenue, Tehran, Iran, 
Postal Code: 1997994313 Postal 
Code: 1997994313
Phone: +98 (21) 22064469
Fax: +98 (21) 22064469
mo.abedi@isrc.ac.ir

1Mechanical Engineering Faculty, 
Isfahan University of Technology, 
Isfahan, Iran
2Mechanical Engineering Faculty, 
University of Tehran, Tehran, Iran
3Mechanical Engineering Faculty, 
Sharif University of Technology, Teh-
ran, Iran
4Mechanical Engineering Faculty, 
Tarbiat Modares University, Tehran, 
Iran

Article History
Received: April 18, 2018                       
Accepted: November 04, 2018                       
ePublished: April 06, 2019

How to cite this article
Khosravy M, Salehy S, Hosseini Ab-
adshapoori M, Talezari M, Abedi M. 
Efficiency Enhancement of Solar 
Cells of a Sun Pointing Satellite with 
Design Optimization of Heat Pipes 
Configuration Using Genetic Algori-
thm. Modares Mechanical Engine-
ering. 2019;19(4):789-800.

https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0094576506002815
 https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0094576501000455
 https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S1364032114007552
 https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0378778814000073
https://ieeexplore.ieee.org/document/520772
https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/0038092X77900688
https://hrcak.srce.hr/index.php?id_clanak_jezik=234790&show=clanak
https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/1359431195000123
https://onlinelibrary.wiley.com/doi/abs/10.1002/ep.12082
https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S1364032116001131
 https://www.sciencedirect.com/science/article/abs/pii/S0360544211007353
https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0038092X14002473
 https://ieeexplore.ieee.org/abstract/document/7763870
https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S1270963816308884
https://ieeexplore.ieee.org/abstract/document/7355860
http://adsabs.harvard.edu/full/2004ESASP.567..245S
 https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0273117710006356
https://link.springer.com/article/10.1007/s002310050097
https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0017931006000822
https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0038092X07001831
 https://ieeexplore.ieee.org/abstract/document/1432862
https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0017931016337863
https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0017931012009970
 http://iopscience.iop.org/article/10.1088/1742-6596/792/1/012079/pdf


 ـــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــی و همکاران مهرداد خسرو ۷۹۰

  ۱۳۹۸ فروردین، ۴، شماره ۱۹دوره                                                                          پژوهشی مهندسی مکانیک مدرس                                                                                                     - ماهنامه علمی

ماهواره با  کی یدیخورش یها بازده سلول شیافزا
 نهیبه یطراح قیاز طر یدیخورش یرو نشانه
 تمیبه روش الگور یحرارت یها لوله یکربندیپ
  کیژنت

  
  MSc یمهرداد خسرو

  رانیا، اصفهان ،اصفهان یدانشگاه صنعت ک،یمکان یمهندسدانشکده 
  PhD یصالح دیسع

  رانیاتهران،  تهران،دانشگاه  ک،یمکان یمهندسدانشکده 
  PhD یآبادشاپور ینیحس یمهد

   رانیاتهران،  ،فیشر یدانشگاه صنعت ک،یمکان یمهندسدانشکده 
  MSc یزار طالع یمجتب

  رانیاتهران،  تهران،دانشگاه  ک،یمکان یمهندسدانشکده 
  PhD *یمحسن عابد

  رانیاتهران،  ،مدرس تیدانشگاه ترب ک،یمکان یمهندسدانشکده 
  

  چکیده
منظور افزایش بازده الکتریکی آنها  های خورشیدی ماهواره به کاهش دمای آرایه
کارگیری الگوریتم ژنتیک،  ای برخوردار است. در این مطالعه با به از اهمیت ویژه

ها ارایه شد.  های حرارتی ماهواره روش نوینی برای طراحی بهینه پیکربندی لوله
های  مایی و طراحی حرارتی آرایهسازی، تعدیل شرایط د هدف از این بهینه

روی خورشید در مدار پایین است.  خورشیدی برای یک ماهواره دارای نشانه
و  SINDA/FLUENTافزارهای  سازی حرارتی ماهواره از نرم منظور شبیه به Thermal Desktop  .نتایج های عددی با استفاده از  سازی شبیهاستفاده شد

سنجی شد و نشان داده شد  ، صحتخلأمحفظه ماهواره در  مدل حرارتیتجربی 
توانند نتایج قابل اعتمادی تولید نمایند. سپس با  های عددی می که تحلیل

سازی نوشته شد. این  اعمال قواعد و قیود حاکم بر مساله، یک الگوریتم بهینه
پردازد و نتایج را  کمک حلگر می الگوریتم به حل معادلات حاکم بر مساله به

ترین حالت ماهواره  سازی برای داغ کند. بهینه خروجی گزارش میعنوان  به
سازی، پیکربندی بهینه  ) انجام و پس از انجام فرآیند بهینهߚ=٩٠°(زاویه 
های حرارتی استخراج شد. در قسمت بررسی نتایج، سه حالت عدم استفاده از  لوله
یکربندی بهینه های حرارتی و پ های حرارتی، طراحی اولیه پیکربندی لوله لوله
های حرارتی مورد بررسی و مقایسه قرار گرفته است. مشخص شد که طراحی  لوله

های خورشیدی را  دمای آرایه ١٩°Cتواند تا  کمک الگوریتم ژنتیک می بهینه به
. های حرارتی استفاده نشده است، کاهش دهد نسبت به حالتی که در آن از لوله

های خورشیدی حدود  لکتریکی سلولمشاهده شد که افزایش نسبت بازده ا
دمای  ١٠°C. همچنین طراحی بهینه نسبت به طراحی اولیه، تا % است٤/١٠

های حرارتی  طراحی بهینه پیکربندی لولهدهد.  های خورشیدی را کاهش می آرایه
  دمای اجزای داخلی ماهواره نیز شود. توجه قابلتواند باعث کاهش  می
  سلول خورشیدی، بازده، الگوریتم ژنتیکماهواره، لوله حرارتی، : ها هواژ دکلی
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 مقدمه - ۱

اولین بار ناسا در اواسط قرن بیستم مطالعاتی  که نیا از پس
منظور استفاده از انرژی خورشیدی برای تامین توان ماهواره  به

، تا به امروز اکثر وسایل نقلیه مدرن فضایی، از [1]انجام داد
کارانداختن  عنوان منبع اصلی انرژی برای به های خورشیدی به سلول

یک ماهواره در حال گردش کنند.  تجهیزات داخلی خود استفاده می
هایش دارد  در مدار، نیاز به مقدار انرژی زیادی برای انجام فعالیت

تواند یک روش مستقیم و مهم برای تامین  که انرژی خورشیدی می
طور  به که بوده متفاوتی اجزای دارای خورشیدی آرایه آن باشد.
 سلول سیلیکونی، رزین ای، شیشه پوشش یک شامل معمول

کامپوزیت  و چسبنده ای شیشه پوشش کپتون، ،خورشیدی
 نشان که دارد وجود بسیاری دلایل. است آلومینیومی یزنبور لانه

 و لازم امری خورشیدی آرایه حرارت کنترل و طراحی دهد می
 خورشیدی، آرایه در مختلف مواد وجود دلیل به .[2]است ضروری
 آرایه در خرابی باعث تواند می متفاوت حرارتی انبساط و دما تغییر
 آرایه توسط تولیدی توان که مواردی در خصوص به بالا دمای. شود

 عمر کاهش باعث یا ملاحظه قابل صورت به باشد، زیاد خورشیدی
 تبدیل ضریب. [3]شود می مجموعه کل و خورشیدی های سلول
 یها هیآرا درشده  استفاده خورشیدی های سلول الکتریکی انرژی

 خورشیدی آرایه دمای تاثیر تحت مستقیم طور به خورشیدی
 بازده افزایش باعث خورشیدی آرایه دمای کاهش. [4]است

 صورت به دما افزایش با بازده افت مقدار .شود یم آن الکتریکی
 جنس به که بوده سلسیوس درجه بر %۵/۰ تا ۲۵/۰بین  تقریبی
  .[5]است وابسته خورشیدی های سلول

صورت نسبت انرژی الکتریکی  بههای خورشیدی که  بازده سلول
شود،  خروجی از سلول به انرژی خورشیدی تابشی به آن تعریف می

  :[6]کند صورت خطی با دمای سلول کاهش پیدا می به

்ߟ  )۱( = ౨౛౜ሾ1்ߟ − ܶ)୰ୣ୤ߚ − ୰ܶୣ୤)ሿ 
)بازده الکتریکی سلول در دمای مرجع   ౨౛౜்ߟدر این رابطه ୰ܶୣ୤)  و ازای افزایش یک  نسبی بازده سلول بهضریب دما یا کاهش  (୰ୣ୤ߚ)

واحد دمایی است. بنابراین واضح است که با کاهش دمای 
ها و در  توان بازده سلول های خورشیدی یک ماهواره می سلول

  های خورشیدی آن را افزایش داد. نتیجه توان تولیدی آرایه
 های آرایه حرارت کاهش برای مختلفی های روش اخیر، های سال در

 توسعه و شده شنهادیپ زمین سطح درشده  استفاده دیخورشی
 یک به نیاز خورشیدی آرایه دمای کاهش منظور به. است یافته

 در کند. منتقل اطراف محیط به را حرارت تا است جداگانه سیستم
 مورد باید سیستم این نگهداری نحوه همچنین و هزینه میان این

 کاهشمنظور  به سیستم نوع دومعمول  طور . بهگیرد قرارتوجه 
 کاری خنک گیرد. می قرار مورد استفاده خورشیدی یها هیآرا دمای
 استفاده با غیرفعال کاری خنک و است همراه انرژی مصرف با فعال
 تخلیه باعث تواند می ذاتی صورت به حرارت انتقال های روش از

 یک عنوان به و یتازگ به که ییها روش از یکی .[7]شود حرارت
 خورشیدی آرایه کاری خنکمنظور  به امیدبخش و نوین فناوری
 حرارتی،لوله . [9 ,8]است حرارتی لوله کمک به کاری خنک شده، مطرح
 فتیله یک وسیله به  آن داخلی سطح که بوده فلزی توخالی لوله

 در را حرارت است که شده تر سیال یک با و شده پوشیده متخلخل
 جا جابه چگالنده و تبخیرکننده ناحیه بین متوالی های سیکل
  .[10]کند می
 حرارتی فتوولتاییک سیستم یک بررسی به [11]همکاران و گانگ

 لوله تعدادی کمک به خورشیدی آرایه حرارت آن در پرداختند که
 های لوله تعداد که بین دادند نشان. آنها شود می تخلیه حرارتی
 ارتباط خورشیدی های سلول الکتریکی بازده وشده  استفاده حرارتی
 متر مربع یک بررسی این در حرارتی آرایه سطح مساحت. دارد وجود
 حرارتی های لوله مجموعه یک از [12]همکاران و مرادقلی .است بوده
 قسمتآنها  کردند. استفاده خورشیدی سلول دمای کاهش منظور به

درون  دما بیشتر کاهش منظور به را حرارتی های لوله چگالنده
 وسیله بدین داد که نتایج نشان و قرار دادند آب از هایی محفظه
داد.  کاهش C°۱۳ میزان به را خورشیدی آرایه دمای توان می

  .داشت % افزایش۶ میزان به الکتریکی بازدهی میزان همچنین
 حرارتی طراحیمنظور  به گرفته صورت یها پژوهش عمده در
 در ها آرایه این حرارت کنترل بررسی به خورشیدی، های آرایه

پررنگ  نقش به توجه با ولی است، شده پرداخته زمینی کاربردهای
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 حال در های ماهواره انرژی تامین در خورشیدی های آرایه حیاتی و
 برای مفید و جدید روش یک ارایه به نیاز زمین، مدار در گردش
. شود می احساس فضایی خورشیدی های آرایه حرارت کنترل
 تنها نه ماهواره، توان کننده تامین خورشیدی آرایه دمای افزایش
 باعث بلکه شود، می سیستم تولیدی توان و عملکرد کاهش باعث
 همچنین. شود می نیز سیستم کل اطمینان قابلیت کاهش

 کارکرد تحقق برای شده تعیین حدود در مجموعه دمای قرارگرفتن
 برخی در. است تاکید مورد نیز توان تامین سیستم  مجموعه درست
 کاهش بر علاوه ماهواره خورشیدی آرایه دمای افزایش موارد
 تغییر برای عاملی تواند می سیستم اطمینان قابلیت و عملکرد
   .شود سازه شکل

های خورشیدی ناشی از  افزایش بازده و در نتیجه توان تولیدی آرایه
های خورشیدی، مزایای اقتصادی فروانی را در  کاهش دمای سلول

در ماهواره است  تر کوچکپی دارد. از جمله این موارد نیاز به باطری 
 .شود  توان ماهواره نیز می ستمیرسیزکه باعث کاهش بودجه جرمی 

نواحی داغ ماهواره به نواحی با دمای  از دما لانتقا با همچنین
  ها کن گرمکمتر و تعدیل شرایط دمایی، نیاز به تجهیزاتی همچون 

های مختلف ماهواره در بازه دمایی مجاز  منظور قرارگیری بخش به
کاری، کمتر شده که این مورد خود عاملی برای کاهش مصرف 

 شود. با واره میبودجه وزنی و توانی در بخش کنترل حرارت ماه
 تضمین بر علاوه صحیح حرارتی طراحی ،ذکرشده موارد به توجه
 بازده قابل قبول محدوده در فضایی خورشیدی های سلول کارکرد

  .[13]شود نیز تولیدی توان افزایش باعث تواند می خود الکتریکی
های حرارتی در  مطالعات مختلفی در زمینه تحلیل عملکرد لوله

فضایی انجام شده است. برای مثال نشان داده شده کاربردهای 
های  تواند به بهبود عملکرد لوله است که استفاده از نانوسیال می
. [14]کاری اجزای ماهواره بیانجامد حرارتی مورد استفاده در خنک

 جدید هیبریدی سیستم یک حرارتی طراحی با [15]همکاران و ساتو
 فضایی خورشیدی توان تامین سیستم برای ماکروویو/فتوولتاییک

 استفاده با که دادند نشان رایج خورشیدی آرایه یک با آن مقایسه و
 از ناشی مشکلات بر توان تا حدودی می جدید سیستم این از

 به [16]همکاران و ساچی .کرد غلبه خورشیدی آرایه حرارت افزایش
 عملکرد. پرداختند خورشیدی نیروگاه ماهواره یک حرارتی بررسی
 الکتریکی انرژی به فضا در خورشیدی انرژی تبدیل ماهواره، این
 حرارتی مشکلات دارای سیستم این که شدند متوجه. آنها است
 دمای تواند رادیاتور می و حرارتی لوله از است و استفاده بالایی

  .کاهش دهد C°۱۳قطعات را تا 
 های آرایه حرارت کنترل منظور به فعال های روش از استفاده

 توان مصرف نیازمند شدن، عملیاتی امکان صورت در خورشیدی
 فضایی، کاربردهای در که نکته این به توجه است. با اضافی
 از دارد، استفاده وجود توان از استفاده محدودیت همیشه
 حرارتی طراحی منظور به. است تر صرفه به  مقرون غیرفعال های روش
 بهره غیرفعال های روش از توان یم فضایی وسیله یک های المان

 که بوده حرارتی لوله حرارت، کنترل غیرفعال های روش از جمله برد.
 پیدا ها ماهواره همچون فضایی کاربردهای در فراوانی کاربرد امروزه
 فضایی، تجهیزات در بهینه طراحی اهمیت دلیل به. است کرده
با  ژنتیک الگوریتم مانند عددی های روش از گیری بهره با امروزه
 نامنظم، و وسیع پیچیده، فضای در قدرتمند وجوی جست قابلیت
 امروزه که ای گونه است. به شده برطرف زیادی حد تا نیاز این
 ای گونه به را قواعد و پارامترها مذکور، روش از گیری بهره با توان می

  .سازد برآورده خوبی به را بهینه طراحی از هدف که نمود تنظیم
منظور  با توجه به موارد ذکرشده، نیاز به طراحی یک سیستم به

های خورشیدی   کنترل و کاهش دما و افزایش بازده آرایه
های  شود. عمده پژوهش شده در ماهواره احساس می استفاده
های  منظور کاهش دمای آرایه گرفته در این زمینه به صورت

در این پژوهش  خورشیدی در کاربردهای زمینی صورت گرفته است.
های حرارتی در  روش نوینی برای طراحی بهینه پیکربندی لوله

 سازی بهینه برای الگوریتم ژنتیک ها ارایه شده است. از ماهواره
 طراحی و دمایی شرایط تعدیل دلیل به حرارتی های لوله پیکربندی
 یک در کارگیری به هدف با خورشیدی، های بهینه آرایه حرارتی
  .است شده استفاده خورشیدی روی نشانه سیستم دارای ماهواره

  
  مشخصات ماهواره و شرایط مداری - ۲

و محل  در این مطالعه، شماتیک ماهواره مورد بررسی ۱شکل 
ماهواره در دهد. این  های خورشیدی آن را نمایش می قرارگیری آرایه
همواره یک  که روی خورشید است. به این معنی وضعیت نشانه

و سایر صفحات در  های خورشیدی) به سمت خورشید ایهصفحه (آر
که در این شکل قابل  گونه همان گیرند. وضعیت سایه قرار می

مشاهده بوده، ماهواره دارای سه آرایه خورشیدی است که یک آرایه 
کمک اتصالات  دیگر هم به هیدو آراروی صفحه راست قرار دارد و 

ضرایب جذب و صدور . اند شدهمکانیکی به این صفحه متصل 
در نظر گرفته  ۶۵/۰و  ۸۵/۰ترتیب  های خورشیدی به تشعشعی آرایه

  اند. شده
همان طور که قبلاً اشاره شد، هدف از این پژوهش ارایه یک طراحی 

منظور کاهش  های حرارتی در ماهواره به بهینه برای چینش لوله
ای ه های خورشیدی و افزایش بازده آنها است. لوله دمای آرایه

ی خورشیدی رو نشانهدلیل وضعیت  حرارتی، صفحه راست (که به
منظور دفع حرارت به سه صفحه کناری  ترین صفحه است) را به داغ

به  ۱که در شکل  کنند یمرو، پشت و بالا) متصل  آن (صفحات روبه
  نمایش در آمده است.

  

  
  های خورشیدی ماهواره نمایش آرایه) ۱شکل 

  
 براساسابتدا باید شرایط ماهواره را حرارتی  تحلیلمنظور انجام  به

کیلومتر در نظر ٥٠٠بوده و ارتفاع آن از سطح زمین نیز  (LEO)حرکت مداری و عملکرد آن تعیین نمود. مدار ماهواره از نوع پایین 
زمان یک دور گردش  شکل و مدت گرفته شده است. این مدار دایروی

/W تابشی خورشید است. میزان شار s٩٨/٥٦٧٦ماهواره،  mଶ۱۴۲۳  .روی ماهواره،  دلیل وضعیت نشانه بهلحاظ شده است
زاویه تابش خورشید به وجوه ماهواره، همواره ثابت و مستقل از 

(زاویه بین صفحه دوران ماهواره و شار خورشید) بوده،  ߚزاویه 
بنابراین تنها عامل تغییردهنده وضعیت خورشید نسبت به ماهواره 
پدیده کسوف (قرارگیری ماهواره در سایه زمین) است. لذا بدیهی 
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که  افتد یماتفاق  ߚموقعیت ماهواره در زوایای  نیتر گرماست که 
شد. از طرف دیگر، زمان کسوف با کمترین زمان کسوف را داشته با

ماهواره در  کهی طور بهکند،  کاهش پیدا می ߚافزایش زاویه 
. با توجه ردیگ ینمدرجه در حالت کسوف قرار ٩٠تا  ٧٠ نیب ߚ زوایای

دلیل بازتابش  گرفته در این مطالعه، به ی اولیه صورتها یبررسبه 
ترین) شرایط دمایی  (داغ نیتر یبحرانتشعشع خورشیدی از زمین، 

هدف اصلی از  کهیی آنجا ازدهد.  رخ می ߚ=۷۰°ماهواره در زاویه 
های خورشیدی در وضعیتی  کاربرد لوله حرارتی، کاهش دمای آرایه

 کند، است که ماهواره بالاترین میزان دمای کاری را تجربه می
 ߚ=۷۰°سازی در  ی حرارتی مرتبط با بهینهها لیتحلبنابراین تمامی 

افزار  سازی ماهواره در نرم نحوه مدل ٢انجام شده است. شکل  Thermal Desktop شماتیک وضعیت قرارگیری آن  همراه را به
  دهد. نشان می ߚ=۷۰°در مدار برای حالت 

  

  
و  Thermal Desktopافزار  سازی ماهواره تحت بررسی در نرم شبیه )۲شکل 

  ߚ =۷۰°نمایش مدار گردش آن برای 
  
 معادلات حاکم و روش حل عددی - ۳

سازی و تحلیل حرارتی ماهواره از  شبیه منظور بهدر این پژوهش 
استفاده  Thermal Desktopو  SINDA/FLUINTافزارهای  نرم

ابتدا برای محاسبه تبادل شارهای حرارتی بین هر گره  شده است.
حرارتی ماهواره با خورشید، زمین و فضا، نسبت به زمان و 

ها نسبت به  محاسبه ضرایب دید تشعشعی کلیه گره همچنین
 Thermal Desktop افزار نرمطور کامل در  یکدیگر، ماهواره به

تفاده از سازی شد. سپس محاسبات حرارتی ماهواره با اس مدل
 صورت به افزار نرماین  صورت گرفت. SINDA/FLUINT افزار نرم

حرارتی عمومی طراحی شده است که از  حلگریک  عنوان بهکلی 
های حرارتی بهره  خازن برای تحلیل سیستم -شبکه مقاومت

معادله  های حرارتی در این حلگر با استفاده از حل گیرد. تحلیل می
دلخواه   د. این معادله برای یک گرهشو موازنه حرارت انجام می

  :[17]زیر قابل بیان است صورت به
ݐ∆௜ܥ )۲( ൫ ௜ܶ௡ାଵ ൅ ௜ܶ௡൯ = ܳ௜ ൅ ෍ൣܩ௝௜൫ ௝ܶ − ௜ܶ ൯ ൅ )෠௝௜ܩ ௝ܶସ − ௜ܶସ)൧௡

௝ୀଵ  

݊݅ܶ ،ݐام در زمان ݅دمای گره  ௜ܶ௡، ۲در معادله  ൅1  ام در ݅دمای گره
ݐزمان ൅ و  ݆ بین گره حرارتیارتباط حرارتی رسانایی  ݆݅ܩ ، ݐ∆ ظرفیت  ݅ܥ ،݅و  ݆ بین گره حرارتی ارتباط حرارتی تشعشعی ො݆݅ܩ ،݅ 

ام است. ݅منبع حرارتی موجود در گره  ݅ܳ و ݅گرمایی گره حرارتی 
از طریق  ۲) در معادله  R୨୧(یا مقاومت Gji ارتباط حرارتی رسانایی

 شود. محاسبه می ۳رابطه 
௝௜ܩ  )۳( = 1ܴ௝௜ = ܮܣ݇ = های حرارتی  فاصله بین گره  ܮضریب هدایت رسانایی،  ݇ ܵ݇
معرف ظرفیت گرمایی و برابر با   ܥضریب شکل است.  ܵ و ܥ = چگالی  ߩ گرمایی ویژه، تیظرف ݌ܥ بوده که  ௣ܥܸߩ
  حجم گره است.  ܸ و

از آنالیز تبادل حرارت  (෠௝௜ܩ)برای محاسبه ارتباط حرارتی تشعشعی 
شود. زمانی که در یک  تشعشعی بین سطوح بسته استفاده می

دلخواه  دو صفحهمساحت  ݆ܣ و ݅ܣ صفحه، ݊ محیط بسته دارای
نرخ انرژی تشعشعی  ௝ݍباشند، اگر تمام صفحات سیاه باشند، 

 شود: زیر محاسبه می صورت به ݆ܣ از صفحه رفته ازدست
௝ݍ  )۴( = ௝ܣ௝ܧ − ෍ ௜௡ܣ௜ܧ௜௝ܨ

௜ شود که  کسری از تشعشع تعریف می صورت بهضریب دید  ௜௝ܨ 
امین ݆توان تشعشعی  ݆ܧ دریافت شد و ݆ܣ و توسط خارج ݅ܣ از

امین ݅صفحه است. برای صفحات خاکستری، کسری از تشعشع 
. بنابراین ستین ݆݅ܨ ، همانندشود یمجذب  ݆ܣ صفحه که توسط
تعریف   ݅ܣ عنوان کسری از نرخ تشعشع به ݆݅ܤ ضریب جذب

. در این ضریب تمامی شود یمجذب  ݆ܣ که توسط شود یم
برسد، لحاظ  ݆ܣ تواند به می ݅ܣ مسیرهایی که تشعشع خروجی از

زیر تعریف  صورت بهبرای جسم خاکستری  ݆ݍ تینها درشده است. 
  :شود یم

௝ݍ  )۵( = ௝ܣ௝ܧ − ෍ ௜௡ܣ௜ܧ௜௝ܤ
௜  

کمک یک  به ݆݅ݍ ، یعنی ௜ܣو ݆ܣ شده بین دو صفحه انرژی مبادله
  :شود یمزیر تعریف  صورت به ሖ௜௝ܨکمیت تبادل 

௜௝ݍ  )۶( = ൫ߪ௜ܣሖ௜௝ܨ ௜ܶସ − ௝ܶସ൯ 
  ها محاسبه شود. ௜௝ݍصورت مجموع به تواند یم ݆ݍ بنابراین

௝ݍ  )۷( = − ෍ ௜௝௡ݍ
௜ = ෍ ൫ߪ௜ܣሖ௜௝ܨ ௜ܶସ − ௝ܶସ൯௡

௜  

݅ܣ݅ߝ݆݅ܤ را با توجه به این که ۵توان معادله  اکنون می =   صورت زیر بازنویسی کرد: است، به ݆ܣ݆ߝ݆݅ܤ
௝ݍ  )۸( = ௝ܣ௝ܧ − ෍ ௜௡ܣ௜ܧ௜௝ܤ

௜ = ௝ܣ௝ܧ ෍ ௝௜௡ܤ
௜ − ෍ ௜௡ܣ௜ܧ௜௝ܤ

௜= ෍ ൫ߪ௜ܣ௜ߝ௜௝ܤ ௝ܶସ − ௜ܶସ൯௡
௜  

ሖ௜௝ܨشود که  مشخص می ۸و  ۷با مقایسه روابط با روابط  =  ௜ߝ௜௝ܤ
صورت  به ۱است. از این رو ارتباط حرارتی تشعشعی در رابطه  ෠௝௜ܩ = ߪ௝ܣሖ௝௜ܨ = شود. ترم تشعشی در  تعریف می ߪ௝ܣ௜௝ܤ௜ߝ

)෠௝௜ܩ، ۱رابطه  ௝ܶସ − ௜ܶସ) ܩصورت  توان به را می෠௝௜( ௝ܶଶ ൅ ௜ܶଶ)( ௝ܶ ൅ ௜ܶ )( ௝ܶ − ௜ܶ ) توان از  خطی نمود. بنابراین می
بهره  ො݆݅ܩ جای ، به۹شده در رابطه  داده نشان ෡ܴ௝௜ مقاومت تشعشی 

  برد.
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)۹(   ෡ܴ௝௜ = )෠௝௜ܩ1 ௝ܶଶ ൅ ௜ܶଶ)( ௝ܶ ൅ ௜ܶ ) 

نیاز به  ۲توان دید که برای حل معادله  بنابراین در مجموع می
ها است. در پژوهش حاضر برای  بین گره ݆݅ܤ محاسبه ضرایب

بهره برده  Thermal Desktopافزار  محاسبه این ضرایب از نرم
افزار  شده است. پس از محاسبه این ضرایب، نرم SINDA/FLUINT  توزیع ۲با استفاده از معادله موازنه انرژی ،

  نماید. ها نسبت به زمان را محاسبه می دمای تمامی گره
اندازه تقسیم شده  گره حرارتی هم ۱۶ه ماهواره به در اینجا هر صفح

ها قرار  های حرارتی در مرکز هر یک از گره است. ابتدا یا انتهای لوله
های داخلی ماهواره نیز  ها و جعبه گیرد. همچنین کلیه المان می
عنوان یک گره  اند که هر وجه آنها به بندی شده ای تقسیم گونه به

بندی صفحات  نحوه گره ۳ست. شکل مجزا در نظر گرفته شده ا
شود که صفحات  دهد. در این شکل دیده می راست و بالا را نشان می

اند.  گره) تقسیم شده ۱۶قسمت مساوی (مجموعاً  ۴در هر راستا به 
اند. همچنین  بندی شده طور مشابه گره سایر صفحات ماهواره نیز به

دو صفحه در این برای نمونه، نحوه اتصال یک لوله حرارتی به این 
ها  شود، این لوله شکل نشان داده شده است. همان طور که دیده می

  صورت کوپل حرارتی با پانل هستند. با استفاده از اتصالات فلزی به
گیری از روش شبکه  های حرارتی با بهره سازی عملکرد لوله شبیه

صورت گرفته است.  [18]النصر و الحاجر شده توسط  مقاومت معرفی
 وابسته معادلات حل مرتبه دو برای تفاضل محدود ضمنی روش از
زمانی  بازه هر در تکرار تعداد حداکثر. است شده بهره گرفته زمان به

 گذرا شرایط وجود دلیل به. است شده لحاظ s۱هر بازه  و اندازه ۱۰۰۰۰
 مدار در ماهواره گردش دور ۱۰ گرفته، صورت های تحلیل از یک هر در
 برای آخر دور به مربوط نتایج از تنها نهایت و در گرفته نظر در

  .شد استفاده خروجی گرفتن
در  کارلو -مونته با استفاده از روش تابشی شارهای و دید ضرایب
 منظور این برای. اند محاسبه شده Thermal Desktopافزار  نرم
 این مسیر کردن دنبال با و تابیده حرارتی، گره هر از اشعه ۵۰۰۰۰
  .شوند می محاسبه ݆݅ܤ ضرایب ها اشعه

  

  
های  های حرارتی و نحوه اتصال لوله بندی صفحات ماهواره به گره شبکه )۳شکل 

 حرارتی به این صفحات
  
 گرفته انجامسازی  ی شبیهگذار صحه - ۴

 گذاری طراحی حرارتی و صحه تاییدمدل حرارتی برای 
 گیرد. در این مدل قرار می مورد استفاده شده انجامهای  سازی شبیه

های موجود در مدل پروازی ماهواره با همان جرم و  تمامی المان
 واقع درشوند.  مشخصات هندسی، اما بدون عملکرد ساخته می

شود. برای  برای هر قسمت از ماهواره یک مدل مصنوعی تولید می
کنی استفاده  گرمهای حرارتی هر ماژول نیز از  سازی اتلاف شبیه
شود که توان و نحوه عملکرد آن مشابه توان اتلافی و عملکردی  می

ی دمایی متعدد در نقاط حسگرهاماژول است. با استفاده از اتصال 
های  توان تغییرات دمایی را در تمامی قسمت مختلف مدل می

  دقیق مشخص ساخت.  صورت بهماهواره 
با توجه به  خلأمحفظه حرارتی در  آزمونشدن مدل،  بعد از آماده

مدل حرارتی  آزمونبرنامه شود.  انجام می شده مشخصسناریوی 
مرجع ارایه  حسگرعنوان  است که به حسگربراساس دمای یک 

ساعت به طول انجامیده  ٣٠حدود  حرارتیمدل  آزمونشود.  می
رسد و پس از پایاشدن در  می C°۷۰به  حسگردر ابتدا دمای است. 

ای  گونه یابد. شرط پایداری دما به کاهش می -C°۲۰این دما تا دمای 
بر ساعت باشد. فشار در  C°۱فرض شده است که تغییرات آن کمتر از 

بار نگه داشته شود و در  میلی۱۰۵نیز بایستی در حد  آزمون زمان مدت
برای  آزمونشود. در این  برداری انجام می داده آزمونتمام طول 

بین نتایج  C°۲سازی، معیار اختلاف حداکثر  صحت شبیه تایید
در حالت پایا در نظر گرفته شده است. مدل آزمون سازی و  شبیه

پس قرار داده شد.  خلأدر محفظه  ۴حرارتی ماهواره مطابق با شکل 
مدل،  آزمونسازی و نتایج  با مقایسه نتایج شبیه آزموناز اتمام 
مقایسه تغییرات  ۱نمودار گیرد.  می  سازی انجام صحت شبیه تایید

بورد ماهواره را که داخل جعبه المان دما نسبت به زمان برای 
  دهد.  نشان می قرار دارد، اس پی جی

. همان گونه که در دهد یم، خطا نسبت به زمان را نمایش ۲نمودار 
سازی و  این نمودار مشخص بوده، همواره اختلاف بین نتایج شبیه

 این ایجاد در متعددی است. عوامل C°۲در حالت پایا کمتر از آزمون 
 عدم یا خطاها دسته دو به توان می را عوامل این. دارند نقش خطا

 خطاهای مانند( تجربی های آزمایش در موجود های قطعیت
 خطای (مانند عددی محاسبات در موجود و خطاهای )گیری اندازه
اپیتیک)  و فیزیکی های خواص عدم قطعیت گردکردن و برشی،

  تقسیم نمود.
  

  
 خلأماهواره در محفظه  حرارتیمدل  نمایش )۴شکل 
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 گیری تجربی و عددی دمای المان بورد مقایسه بین اندازه )۱نمودار 

  

 خطای موجود در نتایج عددی المان بورد )۲نمودار 
  
  های حرارتی با الگوریتم ژنتیک ی لولهکربندیپسازی  بهینه - ۵

گرفته از طبیعت  سازی الهام ینهبهالگوریتم ژنتیک، یک روش 
عنوان یک روش  ها از آن به یبند طبقهتوان در  جاندار است که می

ی بر تکرار نتمبی مستقیم و تصادفی نام برد که وجو جستعددی، 
و  چندهدفهویژه برای مسایل  صورت بهتواند  یماست. این روش 

 طور به. این الگوریتم [19]گیردقرار  مورد استفادهچندمتغیره 
آمیزی در بسیاری از مسایل آزمایش شده است. برای مثال  یتموفق
و غیره با استفاده از الگوریتم  [24]های آیرودینامیک سازی ینهبه، [23 ,22]ها ، شکل پره[21 ,20]های خورشیدی سازی سلول ینهبهتوان به  یم

  سازی ژنتیک اشاره کرد. بهینه
  قیود طراحی سازی و دف بهینهتابع ه - ١- ٥

ای که  گونه سازی، تعیین متغیرهای طراحی است، به هدف از بهینه
تابع هدف کمینه یا بیشینه شود. همان گونه که توضیح داده شد، 

 تواند یم های خورشیدی ماهواره، خود ی دمای آرایهساز نهیکم
ی خورشیدی شود. ها سلولباعث افزایش بازده، توان تولیدی و عمر 

ی کربندیپسازی  در این پژوهش از الگوریتم ژنتیک با هدف بهینه
ی خورشیدی ها هیآراکردن دمای  منظور کمینه های حرارتی به لوله

شده برای  ، فلوچارت الگوریتم ژنتیک استفاده۵بهره برده شد. شکل 
سازی را  ، فلوچارت محاسبه تابع هدف بهینه۶سازی و شکل  بهینه
صورتی نوشته شده  دهد. الگوریتم محاسبه تابع هدف به می نمایش

عنوان  های حرارتی، محل ابتدا و انتهای هر لوله را به که تعداد لوله
ورودی دریافت نموده است و پس از انجام محاسبات، دمای 

  نماید. عنوان خروجی گزارش می های خورشیدی را به آرایه

های حرارتی در  ا انتهای لولههمان طور که قبلاً اشاره شد، ابتدا ی
 ها قرار دارد. باید به این نکته توجه نمود که مرکز هر یک از گره

ها امکان قرارگیری  برخی گره، در ای تجهیزات ماهوارهدلیل وجود  به
در این مطالعه فرض شده است که در هر لوله حرارتی وجود ندارد. 

تعداد  ر گیرد. همچنینقرا تواند یمگره، حداکثر تا چهار لوله حرارتی 
 ٢٠تواند حداکثر  در پیکربندی می شده استفادههای حرارتی  کل لوله

هایی  های حرارتی (شماره گره ی لولهریقرارگتعداد و محل  عدد باشد.
که دو سر لوله حرارتی روی آنها قرار دارد) و اتصالات حرارتی متناظر 

شود. پس از حل این معادلات  ارسال می SINDA/FLUINT افزار نرممنظور حل معادلات حاکم به  با هر لوله حرارتی به
زای ، نتایج حاصل، دریافت و مقدار تغییرات دمای اجحلگرتوسط 

  شود. ماهواره، محاسبه و به الگوریتم ژنتیک گزارش می
  

  
  شده استفادهسازی  فلوچارت الگوریتم بهینه )۵شکل 

  

  
  فلوچارت محاسبه تابع هزینه )۶شکل 
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  تحلیل نتایج - ۶
 ی دمایساز نهیکممنظور  یابی به پس از تکمیل فرآیند بهینه

های حرارتی روی صفحه  ی خورشیدی، چینش بهینه لولهها هیآرا
 جادشدهیاهای  ، تعداد نسل۳شود. در نمودار  راست مشخص می

توسط الگوریتم ژنتیک و مقدار تابع هزینه نشان داده شده است. 
سازی توسط الگوریتم ژنتیک، تعداد  منظور انجام فرآیند بهینه به

 مجموع دردر نظر گرفته شد و تا رسیدن به پاسخ بهینه  ۱۰۰جمعیت 
 ۲۱۶۰۰نسل توسط الگوریتم ایجاد شد. بنابراین در مجموع  ۲۷۰

محاسبه شده  SINDA/FLUINTافزار  نرمتابع هدف توسط مرتبه، 
سازی،  است. از آنجایی که زمان انجام یک تحلیل حرارتی بهینه

سازی  ثانیه بوده، زمان کلی محاسباتی برای انجام فرآیند بهینه۵۸
   روز) است. ۵/۱۴ساعت (معادل  ۳۴۸حدود 

  

  نمودار همگرایی الگوریتم ژنتیک) ۳نمودار 
  
  های خورشیدی آرایهبررسی دمای  ۱- ۶

عدم  کانتورهای دمای ماهواره در سه حالت مختلف ۷شکل 
 و های حرارتی یک چینش اولیه از لوله ،استفاده از لوله حرارتی

را  لوله حرارتی با کمک الگوریتم ژنتیک شده نهیبهپیکربندی 
دلیل وجود  رود، به همان گونه که انتظار می دهد. نمایش می

های  ترین صفحه ماهواره، آرایه سیستم نشانه روی خورشید، بحرانی
  خورشیدی است.

الف دمای نقاط مختلف ماهواره را در حالتی نمایش  -۷شکل 
که  همان طوردهد که هیچ لوله حرارتی استفاده نشده است.  می

روی  ٩٠°Cای با دمای بالای  شود، در این حالت ناحیه مشاهده می
دهد که  وضعیتی را نشان میب  -۷شکل آرایه میانی وجود دارد. 

های حرارتی با یک  در آن آرایه خورشیدی میانی از طریق لوله
چینش اولیه، به صفحات جانبی متصل شده است. همان گونه که 

ی از لوله حرارتی باعث کاهش ریگ بهرهدهد،  نشان میب  -۷شکل 
ناحیه با سطح دما روی آرایه خورشیدی میانی شده و  توجه قابل

ج،  -۷% کاهش یافته است. شکل ٥٠به کمتر از  ٩٠°Cدمای بالای 
خوبی  دهد. در این شکل به سازی را نمایش می نتایج حاصل از بهینه

های حرارتی باعث  لوله مشخص بوده که طراحی بهینه پیکربندی
شده است. همچنین دمای  ٩٠°Cحذف کامل ناحیه با دمای بالای 

کاهش یافته است.  ٧٠°Cتمامی نقاط آرایه خورشیدی میانی به زیر 
های  به این نکته که مقدار افت بازده الکتریکی آرایه با توجه

% بر ۲۵/۰ تا ۵/۰صورت تقریبی بین  خورشیدی با افزایش دما به
های حرارتی باعث ارتقای  استفاده از لوله درجه سلسیوس است،

   شود. های خورشیدی می بازدهی آرایه توجه ابلق
  

 

  
  الف

  
 ب 

  
  ج

الف) بدون استفاده از ؛ های خورشیدی ماهواره کانتورهای دمایی آرایه) ٧شکل 
   لوله حرارتی، ب) پیکربندی اولیه لوله حرارتی، ج) پیکربندی بهینه لوله حرارتی

  

  طراحی بهینه بر دمای اجزای ماهواره تاثیربررسی  ۲- ۶
های حرارتی، علاوه بر کاهش دمای  استفاده از چینش بهینه لوله

آرایه خورشیدی باعث کاهش دمای اجزای داخلی و همچنین 
منظور بررسی بیشتر این  شود. به تعدیل شرایط دمایی ماهواره می

 ٨تراز دمایی اجزای داخلی ماهواره در شکل  موضوع، سطوح هم
الف کانتور دمایی اجزای داخلی  -٨نمایش داده شده است. شکل 

دهد که هیچ لوله حرارتی استفاده  ره را در حالتی نمایش میماهوا
، دمای شود یمکه در این شکل مشاهده  همان طورنشده است. 

آرایه خورشیدی (صفحه  اجزای داخلی ماهواره متصل به صفحه
ب کانتور دمایی اجزای داخلی  -٨است. شکل  ٧٠°C) بیش از راست

ی حرارتی را نمایش ها ماهواره با یک چینش پیشنهادی از لوله
استفاده از چینش پیشنهادی باعث کاهش دمای قطعات  .دهد می

صورتی که دمای قطعات  قبل شده است، به حالت بادر مقایسه 
ج،  - ۸شکل قرار دارند.  ٥٠°Cتا  ٧٠در بازه  راستمتصل به صفحه 

ی ا نهیبهکانتور دمایی اجزای داخلی ماهواره با حرارتی با پیکربندی 
شود  دهد. در این شکل مشاهده می های حرارتی را نشان می از لوله

 قابلکه دمای قطعات داخلی در ارتباط با صفحه راست، کاهش 
ی نسبت به حالت الف داشته و دمای تمامی این قطعات به توجه

کاهش یافته است. با مقایسه حالت طراحی بهینه  C°۷۰کمتر از 
که در حالت  شود یم نسبت به یک چینش پیشنهادی مشخص
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 C°۵۰ی برخی قطعات داخلی ماهواره به زیر دمای دما، نهیبه
  کاهش یافته است.

  

 

 

  الف 

 

   ب

 

 ج
الف) بدون استفاده از لوله حرارتی، ؛ کانتورهای دمایی اجزای ماهواره) ۸شکل 

  ب) پیکربندی اولیه لوله حرارتی، ج) پیکربندی بهینه لوله حرارتی
  

ی آرایه خورشیدی ماهواره بر ها المان میانگیندمای  ۴نمودار 
عدم استفاده از لوله  حسب زمان در یک دور چرخش مداری،

و پیکربندی  های حرارتی حرارتی، یک چینش اولیه از لوله
 ۴همان طور که در نمودار  دهد. را نمایش میلوله حرارتی  شده نهیبه

مشخص بوده، در حالتی که هیچ لوله حرارتی استفاده نشده، دمای 
است. این دما در حالت طراحی اولیه به  C°۸۲میانگین آرایه حدود 

رسیده و در حالت  C°۷۲کاهش یافته و به حدود  C°۱۰میزان 
رسیده است که  C°۶۳طراحی بهینه، دمای آرایه خورشیدی به 

ی در دمای آرایه نسبت به دو حالت دیگر را نشان توجه بلقاکاهش 
دهد. این کاهش دما نسبت به طراحی اولیه و زمانی که هیچ  می

 C°۹و  ۱۹ترتیب حدود  گیرد، به لوله حرارتی مورد استفاده قرار نمی
  است.

های  همان طور که قبلاً نیز اشاره شد، کاهش دمای سلول
 ۱شود. رابطه  الکتریکی آنها میخورشیدی منجر به افزایش بازده 

نماید. با درنظرگرفتن  ها را به دما وابسته می تغییرات بازده سلول ୰ܶୣ୤ = 25°C  ߚ وref = 0.0041°C−1  [6] توان تغییرات  می
تغییرات نسبت بازده  ۵ها را به دست آورد. نمودار  بازده سلول

های صفحه راست ماهواره به بازده آن در دمای  الکتریکی سلول
دهد. این  را ارایه می ߚ=۷۰°مرجع در یک دور چرخش ماهواره برای 

نسبت برای حالت طراحی اولیه و بهینه به طرز قابل توجهی افزایش 
توان دید که در حالت طراحی اولیه و بهینه نسبت  داشته است. می % افزایش ۶/۱۰و  ۴/۵ترتیب حدود  متوسط به طور به  ౨౛౜்ߟ/்ߟ

  داشته است.
های حرارتی روی اجزای داخلی  منظور بررسی اثر استفاده از لوله به

روی صفحه راست  قرارگرفتهاس  پی ماهواره، دمای قطعه جی
عدم استفاده از لوله حرارتی،  همانند مورد قبل در سه حالت مختلف

لوله  شده نهیبهو پیکربندی  های حرارتی یک چینش اولیه از لوله
 ۹ی قرار گرفت. شکل بررس موردحرارتی با کمک الگوریتم ژنتیک 

ی این قطعه روی سطح داخلی صفحه راست را نشان ریقرارگمحل 
ر در نمودا شده اشارهدر سه حالت مختلف  اس پی جیدهد. دمای  می
های حرارتی  استفاده از لولهنمایش داده شده است. در حالت عدم  ۶

ترتیب  به نیزمیک دور چرخش به دور  انیپاو طراحی اولیه، دما در 
دهد که طراحی  است. بررسی دما روی این قطعه نشان می C°۴۵ دمااست. همچنین در حالت طراحی، بهینه  C°۵۲و  ۷۶حدود 

 C°۳۱های حرارتی باعث کاهش دما حداکثر تا  بهینه پیکربندی لوله
زمان یک  نسبت به عدم وجود لوله حرارتی در مدت C°۲۷و حداقل 

. میزان کاهش دمای شود یمدور چرخش ماهواره به دور زمین 
و حداقل  C°۱۰حالت بهینه نسبت به طراحی اولیه، حداکثر تا  C°۵/۲ ست که طراحی بهینه پیکربندی است. این امر حاکی از آن ا

های خورشیدی با کمک الگوریتم  های حرارتی متصل به آرایه لوله
 قابلتواند باعث کاهش  ها می کاهش دمای آرایه برژنتیک، علاوه 

  دما و تعدیل شرایط حرارتی اجزای داخلی ماهواره نیز شود. توجه
  

 

  روی صفحه راست ماهواره اس پی جیجانمایی جعبه ) ۹شکل 
  

  
ی راست در یک دور چرخش  تغییرات دمای آرایه خورشیدی صفحه) ۴نمودار 

  ߚ=۷۰°ماهواره برای 
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 ۷۹۷... نهیبه یطراح قیاز طر یدیخورش یرو ماهواره با نشانه کی یدیخورش یها بازده سلول شیافزاـــــــــــــــــ ـــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــ
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های خورشیدی صفحه راست  سلول (౨౛౜்ߟ/்ߟ)تغییرات نسبت بازده ) ۵نمودار 

 ߚ=۷۰°در یک دور چرخش ماهواره برای 
  

 

در یک دور چرخش ماهواره اس پی جیتغییرات دمای جعبه  )۶نمودار 
 ߚ=۷۰°برای 

  
  مختلف ࢼ ی در زوایایدیخورش هیآرابررسی دمای  ۳- ۶

ترین  های پیشین توضیح داده شد، بحرانی همان گونه که در بخش
همچنین ماهواره در  دهد. رخ می ߚ=۷۰°شرایط دمایی ماهواره در 

منظور بررسی اثرگذاری  گیرد. به در کسوف قرار نمی ۹۰°تا  ۷۰زوایای 
، ٧٠°غیر از  ߚهای حرارتی، در زوایای  طراحی بهینه پیکربندی لوله

نیز صورت گرفت.   ߚ = ٠,٣٥,٩٠°تحلیل حرارتی ماهواره در زوایای 
بر حسب  راستمیانگین دمای آرایه خورشیدی صفحه  ٧نمودار 

مختلف را نمایش  ߚزمان در یک دور چرخش ماهواره در زوایای 
عدم است. در حالت  ߚ=۹۰°الف مربوط به زاویه  - ٧دهد. نمودار  می

است و در  C°۷۸دمای آرایه خورشیدی  استفاده از لوله حرارتی،
نسبت به قبل  C°۵/۹حالت طراحی اولیه، کاهش دما به میزان 

و  ۱۷شود. در حالت طراحی بهینه، کاهش دما به میزان  مشاهده می C°۵/۷ ترتیب نسبت به حالت عدم استفاده از لوله حرارتی و  به
ب میانگین دمای آرایه  -٧اتفاق افتاده است. نمودار  طراحی اولیه

دهد. میانگین دمای آرایه  را نمایش می ߚ=۳۵°خورشیدی در زاویه 
دلیل ورود ماهواره به ناحیه کسوف در این زاویه،  شیدی بهخور

دمای  های حرارتی، عدم استفاده از لوله دارای نوسان است. در حالت
کند. باید به این نکته توجه شود  نوسان می C°۷۳تا  ۱۲آرایه در بازه 
های خورشیدی  منظور کاهش دمای آرایه های حرارتی به که لوله

ر ناحیه گرم قرار دارند، مورد استفاده قرار هنگامی که ماهواره د
گرفته است و هنگامی که ماهواره در ناحیه کسوف بوده و دارای 

های حرارتی از اهمیت چندانی  دمای پایین است، میزان تاثیر لوله
طور  برخوردار نیست. در حالت طراحی اولیه، دما در ناحیه گرم به

حالت طراحی بهینه،  کاهش یافته و برای C°۱۰متوسط به میزان 
دمای آرایه خورشیدی در حالت گرم نسبت به دو حالت طراحی 

کم  C°۱۸و  ۸ترتیب حدود  به عدم استفاده از لوله حرارتیاولیه و 
ج میانگین دمای آرایه خورشیدی را در زاویه  - ٧نمودار شده است. 

دلیل ورود ماهواره به  دهد. در این زاویه نیز به نمایش می ߚ=°۰
عدم استفاده حیه کسوف، دمای آرایه دارای نوسان است. در حالت نا

کند. در حالت  نوسان می ٥/٧٢°Cتا  ٥/١١دما در بازه  از لوله حرارتی
کاهش  ١٠°Cطور متوسط به میزان  دما در ناحیه گرم به طراحی اولیه

، این کاهش دما نسبت به دو حالت طراحی بهینهیافته و در حالت 
و  ٨ترتیب در حدود  به عدم استفاده از لوله حرارتیو  طراحی اولیه C°های  است. با مقایسه اثرگذاری طراحی بهینه پیکربندی لوله ١٨

های حرارتی بر میزان کاهش دمای  حرارتی و عدم استفاده از لوله
مختلف مشخص شد که بیشترین  ߚآرایه خورشیدی در زوایای 

بوده و در این حالت  ߚ=۷۰°های حرارتی در زاویه  اثرگذاری لوله
بوده و با توجه به این  ١٩°Cمیزان کاهش دمای آرایه خورشیدی 

صورت گرفته، این مورد قابل  ߚ=۷۰°سازی برای زاویه  نکته که بهینه
وسیله  درک است. کمترین میزان کاهش دمای آرایه خورشیدی به

بوده  ١٧°Cمختلف،  ߚهای حرارتی، در زوایای  پیکربندی بهینه لوله
  رخ داده است. ߚ=۳۵°و در 

  

 الف

 ب

 ج
تغییرات دمای آرایه خورشیدی صفحه راست در یک دور چرخش  )۷نمودار 

  ߚ=۰°، ج) ߚ=۳۵°، ب) ߚ=۹۰°الف) ؛ ߚماهواره در زوایای مختلف 
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  ۱۳۹۸ فروردین، ۴، شماره ۱۹دوره                                                                          پژوهشی مهندسی مکانیک مدرس                                                                                                     - ماهنامه علمی

های  به بررسی اثر استفاده از لوله ۱در اینجا نیز با استفاده از رابطه 
افزایش بازده حرارتی در دو حالت طراحی اولیه و بهینه، بر میزان 

نسبت به حالت بدون  (ߟ̅) خورشیدی متوسط های الکتریکی سلول
میزان افزایش  ۸. نمودار پرداخته شده است (୒ୌ୔ߟ̅)لوله حرارتی 

ߟ̅)بازده متوسط  − ୒ୌ୔ߟ̅/(୒ୌ୔ߟ̅ × در زوایای  100
 از متوسط بازده كه است ذكر به لازم کند. را ارایه می ߚ مختلف

  رابطه زیر محاسبه شده است.

ߟ̅  )۱۰( = 1ܶ න ்(ݐ)ߟ
଴ dݐ 

میزان اثرگذاری استفاده از طراحی ، ۷۰°از صفر تا  ߚبا افزایش زاویه 
پیکربندی آنها بیشتر   های حرارتی و طراحی بهینه اولیه چینش لوله

این میزان اثرگذاری  ۹۰°تا  ۷۰از  ߚشده است. با افزایش زاویه 
توان بیان نمود که  کاهش یافته است. دلیل این امر را این گونه می

دهد و طراحی   خ میر ߚ=۷۰°ترین وضعیت ماهواره در زاویه  داغ
های حرارتی نیز در این زاویه صورت گرفته  بهینه پیکربندی لوله

 ߚ=۷۰°است. واضح است که اثرگذاری پیکربندی بهینه در زاویه 
  بیشتر از دیگر زوایا باشد.

  

 

ߟ̅)میزان افزایش بازده متوسط  )۸نمودار  − ୒ୌ୔ߟ̅/(୒ୌ୔ߟ̅ × های  سلول 100
  مختلف ߚخورشیدی صفحه راست در زوایای 

  
 ࢼ در زوایای مختلف اس پی جیبررسی دمای جعبه  ۴- ۶
های  منظور بررسی بیشتر اثرگذاری طراحی بهینه پیکربندی لوله به

ماهواره در  اس پی جی، بررسی دمایی قطعه ߚ=۷۰°حرارتی، علاوه بر 
، میانگین دمای ٩نیز صورت گرفت. نمودار   ߚ = ٠,٣٥,٩٠°زوایای 
بر حسب زمان در یک دور چرخش ماهواره را در  اس پی جیقطعه 

الف میانگین دمای  -٩دهد. نمودار  مختلف نمایش می ߚزوایای 
را نشان داده است. همان گونه که  ߚ=۹۰°در زاویه  اس پی جیقطعه 

 ٧١°C، دما حرارتیعدم استفاده از لوله شود، در حالت  مشاهده می
ترتیب  نیز به طراحی بهینهو  طراحی اولیههای  است. دما در حالت

حاکی از آن است  ߚ=۹۰°است. نتایج حاصل در زاویه  C°۴۵و  ۴۷
نسبت به حالت  C°۲۶که طراحی بهینه باعث کاهش دما به میزان 

 طراحی اولیهنسبت به حالت  C°۲و  عدم استفاده از لوله حرارتی
 ߚ=۳۵°در  اس پی جیب میانگین دمای قطعه  - ۹شود. نمودار  می

دهد. در این زاویه با ورود ماهواره به ناحیه کسوف،  را نمایش می
عدم در حالت  اس پی جیدما دارای نوسان است. دمای قطعه 

کند.  نوسان می C°۵۶تا  ۳۶بین بازه دمایی  استفاده از لوله حرارتی
کاهش  C°۱۷طور متوسط به میزان  ما به، دطراحی اولیهدر حالت 

، کاهش دما نسبت به دو حالت طراحی بهینهیافته و در حالت 
و  ۱۹ترتیب حدود  به عدم استفاده از لوله حرارتیو  طراحی اولیه C°۵/۱  در زاویه  اس پی جیج میانگین دمای قطعه  - ۹است. نمودار

مشابه  ߚ = ٠,٣٥°را نشان داده است. تغییرات دما در زوایای  ߚ=°۰
 C°۵۵تا  ۳۵دما در بازه  عدم استفاده از لوله حرارتیاست. در حالت 

طور متوسط به میزان  ، دما بهطراحی اولیهکند. در حالت  نوسان می C°۱۷  کمک  که طراحی به طراحی بهینهکاهش یافته و در حالت
و  طراحی اولیهسازی صورت گرفته، دما نسبت به دو حالت  بهینه

کاهش  C°۳/۱۸و  ۳/۱ترتیب حدود  به تفاده از لوله حرارتیعدم اس
  یافته است.

  
الف
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در یک دور چرخش ماهواره در  اس پی جیتغییرات دمای آرایه جعبه  )۹نمودار 
 ߚ=۰°، ج) ߚ=۳۵°، ب) ߚ=۹۰°الف) ؛ ߚزوایای مختلف 
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 یریگ جهینت - ۷
های  منظور تعدیل دمای آرایه های حرارتی به امروزه استفاده از لوله

عنوان یک راهکار نوین  خورشیدی و افزایش بازده الکتریکی آنها به
فضایی مطرح است. در برای کنترل حرارت تجهیزات  دبخشیامو 

سازی  این پژوهش برای اولین بار با استفاده از الگوریتم بهینه
های حرارتی متصل به آرایه  پیکربندی لوله طراحی ژنتیک،

روی خورشیدی در مدار پایین انجام  خورشیدی یک ماهواره با نشانه
شکل زیر قابل  صورت مختصر نتایج حاصل از این پژوهش به شد. به

  بیان است:
در ابتدای این مطالعه، مدل حرارتی از ماهواره ساخته شد و در  -۱

قرار گرفت. سپس همین مدل با شرایط  آزمونشرایط خلأ مورد 
سازی و نتایج حاصل با نتایج تجربی مقایسه شد.  ، شبیهThermal Desktopو  SINDA/FLUINTافزارهای  آزمایشگاه در نرم

برای اختلاف  شده فیتعرها و با توجه به معیار  این مقایسه براساس
ها  سازی سازی، صحت شبیه و شبیه آزمونبین نتایج  C°۲دمای 
 شد. تایید
با توجه به اهمیت فراوان طراحی بهینه در تجهیزات فضایی،  -٢

تواند  سازی قدرتمند می عنوان یک ابزار بهینه الگوریتم ژنتیک به
  های حرارتی ماهواره استفاده شود. برای طراحی بهینه المان

رتی متصل به های حرا ی لولهکربندیپیک طراحی اولیه از  -٣
های خورشیدی نسبت به عدم استفاده لوله حرارتی باعث  آرایه

میزان شود.  می ١٠°Cکاهش دمای آرایه خورشیدی به میزان 
்ߟ)افزایش نسبت بازده  − ౨౛౜்ߟ/(౨౛౜்ߟ × در این حالت  100

 % بوده است.۴/۵
های حرارتی متصل به آرایه  طراحی بهینه پیکربندی لوله -٤

های  خورشیدی، نسبت به یک طراحی اولیه از پیکربندی لوله
مورد حرارتی و همچنین نسبت به حالتی که هیچ لوله حرارتی 

 خورشیدی کاهش دمای آرایه ١٩°Cو  ٩ترتیب  قرار نگیرد، به استفاده
 %٤/١٠بازده طراحی بهینه نیز  دهد. مقدار افزایش نسبت را نشان می

 دست آمد.  به
بررسی دمای قطعات داخلی ماهواره نشان داد که با طراحی  - ٥

های خورشیدی،  های حرارتی متصل به آرایه بهینه پیکربندی لوله
ها، دمای این قطعات نیز به طرز قابل  کاهش دمای آرایه برعلاوه 

  یابد. توجهی کاهش می
ترین حالت مداری ماهواره (زاویه  سازی در داغ فرآیند بهینه - ۶
) صورت گرفت. اما مشاهده شد که طراحی بهینه پیکربندی ߚ=°۹۰

نیز موجب کاهش و تعدیل  ߚهای حرارتی در سایر زوایای  لوله
شود، اما با توجه به این که  دمای اجزای مختلف ماهواره می

جام پذیرفت، بیشترین میزان افزایش ان ߚ=۷۰°سازی در زاویه  بهینه
  بازده در این زاویه مشاهده شد.
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