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Optimal Layout Design of a Satellite Considering Thermal 
Control Subsystem Constraints

[1] Thermal design and analysis of a nanosatellite in low earth orbit [2] Small satellite 
thermal control sub-system conceptual design optimization methodology [3] Layout 
optimization of spacecraft-based solar array under partially shaded conditions [4] An 
optimization tool for satellite equipment layout [5] Two hybrid compaction algorithms for 
the layout optimization problem [6] Multi-objective design optimization of a new space 
radiator [7] Analytical study of the thermal behaviour and stability of a small satellite [8] 
Mathematical modeling of a new satellite thermal architecture system connecting the east 
and west radiator panels and flight performance prediction [9] Evolutionary design of a 
satellite thermal control system: Real experiments for a CubeSat mission [10] Simplified 
analysis of the thermal behavior of a spinning satellite flying over Sun-synchronous orbits 
[11] Linearized techniques for solving the inverse problem in the satellite thermal control 
[12] Prediction of temperature variation in a rotating spacecraft in space environment [13] 
Thermal analysis of the SMOG-1 PocketQube satellite [14] Thermal design, analysis and 
comparison on three concepts of space solar power satellite [15] Effect of nanofluid on 
thermal performance of heat pipe with two evaporators; application to satellite equipment 
cooling [16] Layout design of a satellite module using a human-guided genetic algorithm 
[17] Multi-component layout design with coupled shape and topology optimization [18] 
Layout optimization of satellite module using soft computing techniques [19] Design of 
configuration and layout optimization in GEO satellite [20] Review of method for optimal 
layout of satellite components [21] Developing an optimal layout design of a satellite system 
by considering natural frequency and attitude control constraints [22] A study on thermal 
modeling and heat load mitigation for satellite electronic components [23] Small satellite 
thermal modeling and design at USAFA: FalconSat-2 applications [24] Design and analysis 
of a LEO micro-satellite thermal control including thermal contact conductance [25] 
Optimal placement of electronic components to minimize heat flux nonuniformities [26] 
The principles of thermal design of small satellites

In this paper, in order to minimize the required power of satellite thermal control subsystem, 
considering known geometric model and the orbital parameters and conditions, the optimal 
layout design of the satellite subsystems will be performed based on thermal and attitude 
control constraints. Since all of the satellite subsystems can act only in a certain temperature 
range, here, by considering the thermal dissipations of each subsystem and incoming thermal 
loads to each satellite faces in different orbital conditions, by optimally layout of components and 
sub-systems of the satellite, we will arrive to appropriate configuration plan. The constraints of 
the thermal subsystem should be satisfied by considering the temperature distribution within 
the satellite as far as possible. Finally, given that the main purpose of this layout is to provide 
thermal power, in addition to satisfication of the power budget system constraint, the power of 
the thermal control subsystem has been reduced by 66%. The superiority of this method is that 
by following the resulting layout, we obtain a model that needs a thermal control subsystem 
with less complexity and limited power. Consequently, in addition to decreasing the mass of 
the satellite, reliability will also be increased. Considering the importance of satellite stability, 
the layout algorithm and optimization are defined in such a way that the attitude control 
requirements are observed with the thermal requirements in this layout.
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 چکيده
کنترل  یرسیستمز یتوان مصرف یزانمقاله به منظور به حداقل رساندن م یندر ا

به  یمدار یو پارامترها یطو شرا یحرارت ماهواره با در دست داشتن مدل هندس
 یو کنترل یماهواره براساس الزامات حرارت های یرسیستمز ینهبه ییجانما یطراح

 ییدما  ماهواره در بازه های یرسیستمتمام ز که یی. از آنجاشود پرداخته می
و  یرسیستمهر ز یبا لحاظ تلفات حرارت ینجادر ایند عمل نما توانند  یم ینیمع

 ییبا جانما یمختلف مدار یطبر هر وجه ماهواره در شرا یاعمال یحرارت یبارها
 حاصل خواهد شدمناسب  بندی یکرهماهواره طرح پ های یرسیستماجزا و ز ینهبه

دما در درون ماهواره  یعبا درنظرگرفتن توز ها یرسیستمز یکه در آن الزامات حرارت
ی از این در نهایت، با توجه به اینکه هدف اصل شود. میتا حد امکان ارضا 

آمده علاوه بر اینکه  دست جانمایی تامین توان حرارتی است، براساس نتایج به
قید سیستمی بودجه توانی ارضا شده، توان زیرسیستم کنترل حرارت به میزان 

طرح  یتاست که با رعا ینروش در ا ینا یبرتر % کاهش پیدا کرده است.٦٦
کنترل حرارت  یرسیستمبه ز یازکه ن به دست خواهد آمد یحاصل، مدل ییجانما

جرم ماهواره  ینکهعلاوه بر ا یجهنت دارد و در یکمتر و توان محدودتر یچیدگیبا پ
نظر  ین. همچنیافتخواهد  یشافزا یزماهواره ن یناناطم یتقابل یابد، یکاهش م

 ای به گونه سازی ینهو به ییجانما یتمماهواره، الگور یداریپا ینمات یتبه اهم
 یندر ا یدر کنار الزامات حرارت یزن یتکه الزامات کنترل وضع شود یم یفتعر

 شود. یترعا ییجانما
 بهینه، بهینه جانمایی طراحی حرارتی، زیرسیتم کنترل حرارت، ماهواره، تحلیل: ها واژه دکلی

 سازی
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 مقدمه -۱

 یکعلاوه محموله در  ماهواره به یها یرسیستمز و از اجزا یکهر 
که به آنها واگذار شده است  یتیموراتوانند م یم یمعلوم ییبازه دما

از انجام کامل و بدون  یناناطم یطور کامل انجام دهند. برا را به
 یها دارد تا بازه یفهکنترل حرارت وظ یرسیستمز یت،مورانقص م

و کنترل کند. عبور درجه حرارت هر  یشرا پا وارهماه یاجزا ییدما
 یفیتفرد خودش، کاهش ک همجاز منحصرب ییاز اجزا از بازه دما یک

. دنبال خواهد داشت به اجزا را به یدائم یبآس یا یتموراانجام م در
با توجه به اینکه زیرسیستم کنترل حرارت فعال معمولاً نیاز به 

های غیرفعال  امروزه استفاده از روشمصرف توان بالایی دارد، 
کنترل حرارت مد نظر طراحان قرار گرفته است. یکی از رویکردهای 

بار در این  موثر در کنترل حرارتی غیرفعال که ایده آن برای اولین
های جانمایی بهینه است.  شود، استفاده از روش مقاله مطرح می

 فضای یک در تمناسب قطعا مکان یافتن ماهواره، جانمایی مساله
 بین ارتباطات و الزامات باید منظور این برای. است دسترس در

 گرفته نظر در جانمایی در و شوند شناسایی ماهواره های زیرسیستم
 یکدیگر بر مختلف های زیرسیستم که متقابلی اثرات دانستن. شوند

ارتباط مکان اجزا به کارآیی کل  شناسایی همچنین گذارند و می
مطلوب  جانمایی یک طرح به دستیابی تواند در ماهواره میسیستم 
 و جانمایی برای ماهواره تعدد اجزای به توجه با. موثر باشد و بهینه

 جانمایی مساله هستند، یکدیگر با ارتباط در که قیودی تعداد
 .است شده تبدیل پیچیده مساله یک به تجربی صورت به

 مدار در نانوماهواره یک تحلیل و حرارتی و همکاران طراحی کورپینو
 تحلیل یک نتایج و فرآیند آنها. دادند قرار توجه را مورد ارتفاع کم

 دانشگاه در یافته توسعه نانوماهواره یک در که دادند را ارایه حرارتی
طراحی  و همکاران دهقان. [1]است رفته کار به تورینو تکنیک پلی

را ارایه  های کوچک ماهواره برای حرارت کنترل زیرسیستم بهینه
کردند و  را تدوین نیاز مورد حرارتی تحلیل افزار نرم ابتدا آنها .کردند
 ماهواره موقعیت ماهواره، و مدار اطلاعات دانستن با سپس
 به دست خروجی و ورودی حرارتی شارهای و شده سازی شبیه
 کنترل زیرسیستم چندموضوعی بهینه طراحی در این تحقیق. آمدند

افزاری صورت پذیرفته  های نرم روش از طریق توسعه حرارت ماهواره
 یهاهیمدل از آرا کیمطالعه،  نیو همکاران در ا انگی .[2]است
توسعه  هیسامهین طیعملکرد قدرت در شرا یابیارز یبرا یدیخورش

 کیبا استفاده از  یسازنهیروش به کیحاضر،  قیاند. در تحقداده
 یشگاهیآزما طیمح کیروور در  کیکوچک  اسیمق یکیزیمدل ف

ابزار  کیو همکاران،  نیک. [3]شودیم یمعتبرسنج نیزم یرو
 تمیالگور کیو  یافزار طراحنرم کیادغام  لهیبه وس یسازنهیبه
طرح  یبرا ییهاطور خودکار راه حلکه به دهندیارائه م یسازنهیبه

و  ائویژ .[4]کندیم دیماهواره تول زاتیتجه یبعدسه ییجانما
 ییطرح جانما یسازنهیمسئله به یبرا دیجد تمیهمکاران دو الگور

وزن در  یو دارا یارهیدا اءیمربوط به قرار دادن اش اند کهارائه داده
به حداقل رساندن  دو هدف یاست که دارا یارهیدا یفضا کیداخل 

 .[5]است یارهیدا یرساندن شعاع فضا عدم تعادل جرم و به حداقل
 جدید نوعی مفهومی طراحی روی مطالعه منظور به همکاران و کوکو

 اعمال مختلفی چندهدفی های تکنیک فضایی، رادیاتورهای از
. شود می گفته متغیر نشر شدت فضایی رادیاتور آن به که اند، کرده

توان  تواند می که دارد متغیر موثر نشر شدت یک رادیاتور، هر
 سرد حالت از ماهواره عبور هنگام را گرمکن الکتریکی مورد نیاز

ماهواره کوچک را  کی یحرارت هیو همکاران تجز پرز .[6]کاهش دهد
شده دو مدل کوچک کی یمعادلات تعادل حرارت میبا ادغام مستق

 یساده برا یلیروش تحل کیاند. هدف آنها ارائه زده بیگره تقر
 کرویکوچک (م یهاماهواره یحرارت یداریدما و پا راتییمطالعه تغ

بدنه  یشده روبنص یدیخورش یهابا پانل یو نانو) چرخش
 یراب یحرارت دیکاملا جد یمعمار کیو همکاران  تورس. [7]است

اتصال  لهیکار به وس نی. ادهندیارائه م یماهواره مخابرات کی
 نیزم در مدار یماهواره مخابرات نیا یو غرب یشرق یاتورهایراد

 اسکوبار .[8]صورت گرفته است ییگرما یهاحلقه لوله قیاهنگ از طر
 ستمیس کیخودکار  یمنظور طراحبه یو همکاران از تکامل مصنوع

که در آن از  نندکیمفعال ماهواره استفاده  ریغ یکنترل حرارت
 حرارتی کنترل توسعه آغاز در. [9]شودیاستفاده م کیژنت تمیالگور

 حرارتی طراحی مساله تا شد انجام زیادی های تلاش فضاپیماها،
 کیو همکاران  یفره. شود حل تحلیلی صورت به فضاپیما یک
که در مدار  یماهواره چرخش کی یساده از رفتار حرارت لیتحل

 ل،یو تحل هیتجز نیکه ا کنندیم هیاهنگ قرار دارد، ارا دیخورش
کردن معادلات مربوط به نقاط تعادل خود انجام شده و یتوسط خط

متناوب به  یهاو قسمت یخارج یحرارت یبارها ریتاث یبررس
 حل و همکاران آردویینی. [10]صورت جداگانه صورت گرفته است

 و مساله معکوس حل با را فضاپیما حرارتی طراحی مساله تحلیلی
 گادالا. [11]بررسی کردند سازی خطی های تکنیک از استفاده با

 گردشی ای استوانه فضاپیمای یک روی را حرارتی تحلیلی مطالعات
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 یحرارت طیمح یسازهیو همکاران شب کواکس. [12]است داده انجام
و  یدر مدار لئو را توسط شبکه حرارت یج-او-ما-ماهواره اس

و  هیتجز کیاند. از آنجا که محدود بحث کرده المان یها مدل
پژوهش  نیوجود ندارد، ا یپ-یکدر اندازه  یحرارت قیدق لیتحل

 چککو یهادهنده ماهوارهبه همکاران توسعه ینشیتواند بیم
 لیو تحل هیتجز جینتا ،ییجانما یو همکاران طراح انگی. [13]بدهد

هند. دیماهواره ارائه م کی یام را برا-یت ستمیس ریز یو پارامترها
 یبرا قیدق شنهاداتیتواند پیمطالعه م نیموجود در امباحث 

و همکاران اثر دو نوع  ییمشا. [14]باشد ندهیحرارتي آ یهایطراح
با دو منبع  یلوله حرارت کیو اندازه  یبر عملکرد حرارت انینانوجر

مقاله  نیا یهاافتهی دهندیقرار م یگسسته را مورد بررس یگرما
را  یاماهواره زاتیکننده تجهخنک زاتیدر تجه انینانوجر لیپتانس

 الگوریتم از استفاده با همکاران و یانجون. [15]کندیاثبات م
 دادند انجام را گالیپ ماهواره بندی پیکره طراحی ژنتیک سازی بهینه

 ماهواره پایداری و کارآیی افزایش از حاکی آمده دست به نتایج که
 از استفاده با و بهینه جایابی از استفاده با همکارن و ژو. [16]است
 با. رسیدند چندجزئی جانمایی طراحی به محدود دایره روش

 افتادگی برهم و تداخل قیود های پیچیدگی از روش این از استفاده
 بهینه جانمایی روی همکارن و ژانگ .[17]است شده کاسته اجزا
 کارگیری به با تحقیق این در. اند کرده تحقیق نمونه ماهواره یک

 با و بیشتری احتمال با مناسب پاسخ کیو پی جی پی الگوریتم
و  فکور. [18]گیرد می قرار کاربر اختیار در تری کوتاه زمان مدت

 بهینه جانمایی و بندی پیکره طراحی زمینه در را همکاران تحقیقی
 از استفاده با آنها. دادند انجام ماهواره در مدار ژئو یک اجزای

برای سیستم با جرم متغیر  بهینه جانمایی به هیبرید الگوریتم
 فلزات تبرید تحقیق، این در کاررفته به سازی بهینه الگوریتم. رسیدند

. در تحقیقی دیگر از [19]است نیوتن شبه سازی بهینه الگوریتم و
های جانمایی اجزای ماهواره آمده  مروری بر روش و همکاران فکور
 را ماهواره یک بهینه جانمایی همکاران و فکورهمچنین  .[20]است

 .[21]اند داده انجام طبیعی فرکانس و کنترلی قیود درنظرگرفتن با
شود موضوع طراحی  طور که از مرور مراجع مشاهده می همان

زیرسیستم کنترل حرارت و موضوع چیدمان بهینه اجزای ماهواره با 
طور  درنظرگرفتن قیود کنترلی، فرکانس طبیعی و عدم تداخل به

مستقل مورد مطالعه و بررسی قرار گرفته است. اما موضوع استفاده 
جانمایی بهینه با توجه به قیود حرارتی و استفاده از آن برای از ابزار 

 کاهش توان مصرفی ماهواره تاکنون مورد توجه قرار نگرفته است.
 یتمالگور یلهوس ماهواره به یک یاجزا ییمقاله، جانما ینا ینوآور

که  است یو کنترل یحرارت یودبا در نظرگرفتن ق یتکامل یساز ینهبه
مورد  یاز توان حرارت یحالت بخش ینتاکنون انجام نشده است. در ا

 ینشود. تام یم ینتام ییماهواره با ابزار جانما های یرسیستمز یازن
 یبضر است،فعال یرروش غ یککه  ییجانما یلهوس توان به

 یزاتکنترل حرارت، جرم کمتر تجه یرسیستمز یبالا یناناطم
و صرف زمان  یشترکمتر، دقت ب هینکنترل حرارت، هز یستمسیرز

 با بهینه جانمایی ایده . در این مقالهآورد یرا فراهم م یکمتر طراح
 امکان حد تا بتوان آن طی که است شده مطرح حرارتی قیود

 هدف. داد قرار گرم جای در را دارند حرارتی توان به نیاز که قطعاتی
آوردن شرایط  فرآهمتحقیق استفاده از رویکرد جانمایی در  این از

در حالت عادی گرمایش آنها  که برای قطعاتی است مکانی مناسب
 .دارد حرارت کنترل زیرسیستم سوی الکتریکی از صرف توان به نیاز

از این طریق بخشی از حرارت مورد نظر توسط قرارگیری قطعه در 
 حرارتی توان مقدار صورت این در شد. خواهد جبران مناسب محل

 برای .یابد می کاهش حرارت کنترل زیرسیستم به شده تحمیل

 در .است شده استفاده ژنتیک الگوریتم از جانمایی سازی بهینه
 بازه البته و یکنترل یودق تداخل، عدم یودق یدبا یساز ینهبه یتمالگور

 شود. لحاظ ینهبه ییجانما یافتن در یزاتتجه از یک هر مجاز ییدما
یطی مح یطشرا در ماهواره در محاسبه توزیع درجه حرارت یبرا

 یطمح یکماهواره مورد نظر در  یساز به مدل یازن کاری مختلف،
 یینقادر به تع یدبا یساز افزار علاوه بر مدل نرم ین. ااست یافزار نرم
 یها ینگکوپل ید،د یبباشد تا بتواند ضرا یمدار یراتثاو ت یطشرا

ماهواره  یریقراگزمان  و مدت یحرارت یقطعات، شارها ینب یحرارت
 یلتحل یعلت برا ینرا محاسبه کند. به هم یهسا یمو ن یهدر سا
 ینتفلوئ-یندادسکتاپ و س ترمال یتخصص یافزارها از نرم یحرارت

افزارها، در  نرم ینآمده از ا دست به یها یلشود. از تحل یاستفاده م
افزار  سازی در نرم بهینه شود. یاستفاده م ینه،به ییجانما یطراح

 شود. متلب با توجه به قیود حرارتی و کنترلی و هندسی انجام می
 یلهوس به یاز توان حرارت یمقدار یا یتمام ینماامر ت ینهدف از ا

 استهک یتوان حرارت ینمات یزاتاز تجه یجه. در نتاست ییجانما
رد فوق، از موا یر. البته به غیابد یشود و جرم ماهواره کاهش م یم
 یستمس یچیدگیکاهش پ ینان،اطم یتقابل یشعمل باعث افزا ینا

 یبه صرفه اقتصاد یتشود که در نها یکل م یو کاهش بودجه توان
 ید.افزا یپروژه م

 
 مساله حرارتی سازی مدل -۲
 مدل ماهواره -۲-۱

 یک حرارتی، های تحلیل و آنالیز برای شده درنظرگرفته ماهواره
 وجه هر از ضلع هر طول که است وجهی شش مکعبی ماهواره
 جانمایی یک به تحقیق رسیدن این از هدف. است متر یک ماهواره،

 تحمیل حرارت کنترل زیرسیستم به که حرارتی توان تا است بهینه
 جانمایی این حرارتی، جزء موضوع توان به. شود بهینه شود، می

 اینرسی های ممان کردن مینیمم مانند کنترلی قیود بهینه باید
 ماهواره تحقیق در این. سازد برآورده را تداخل عدم قیود و ضربدری

 این که است شده تشکیل متفاوتی های زیرسیستم از نظر مورد
 صورت به سازی یا با ساده ماهواره سازی مدل در ها زیرسیستم

 این اجزا اند. تعداد شده گرفته نظر استوانه در صورت به یا مکعبی
در  یافزار نرم یها یساز یهشب یقطعات بر مبنا یدما .است عدد ۳۲

که در  یبترت ینکند. بد یم ییرتغ ینهبه ییو جانما یهاول ییجانما
 یمدار یطقطعات داخل ماهواره، در شرا یهاول ییابتدا جانما

آمده  دست به های یافته. براساس شود یم یحرارت یلمفروض تحل
قرار  یمجاز عملکرد ییکه خارج از محدوده دما یقطعات بحران

در بازه  یکه قطعات بحران ینا یشوند. برا یمشخص م یرند،گ یم
 یساز ینهبه یتمبا استفاده از الگور یرند،خود قرار گ ییمجاز دما

 ییجانما ینتا در ا یردگ یصورت م یمجدد ییشده، جانما هیارا
آنها  یکه دما یرندگ یجا از ماهواره یدر نقاط یقطعات بحران ینه،به

هر قطعه با توجه  یرینقاط قرارگ ییردر بازه مجاز قرار دارد. پس با تغ
 یزقطعه ن یمختلف ماهواره، دما یها متفاوت قسمت یبه دما

در نقطه  یهاول ییکه در جانما یا عنوان مثال قطعه کند (به یم ییرتغ
به نقطه  ینهبه ییدر جانما یسرد ماهواره قرار داشته است وقت

). یابد یم یشافزا یزقطعه ن یشود، دما یمنتقل م رهتر ماهوا گرم
 ینهبه ییجانما یبرا یحرارت یلتحل یمدار یطدوباره در همان شرا

حالت  یقطعات و نقاط مختلف ماهواره برا یشود و دما یانجام م
 یند.آ یدست مه ب ینهبه
 مدار ماهواره -۲-۲

 ارزیابی خوبی به را آن کاری محیط باید ماهواره طراحی حرارتی برای
 محوره سه پایداری با ای ماهواره بررسی، مورد نمونه ماهواره. کرد
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 آن ماموریت و گیرد می قرار پایین ارتفاع مدار با در که است
 زمین سطح از ماهواره این مدار ارتفاع. است زمین سطح مشاهده

 مدار ارتفاع. شود فرض می دایروی صورت به و است کیلومتر۸۰۰
 بسیاری اهمیت از حرارتی تحلیل ویژه به آن تحلیل در ماهواره
 در ماهواره قرارگیری زمان مدت ارتفاع، براساس زیرا است، برخوردار

 برای. شود می متفاوت خورشید مستقیم تابش معرض در یا سایه
 ماهواره زاویه، آن در که بتایی زاویه باید ابتدا ماهواره مدار بررسی
 زاویه .کرد پیدا کند، می تجربه حرارتی لحاظ را از شرایط ترین بحرانی

 تابش بردار و مدار صفحه بین زاویه کوچکترین مداری، بتای
 در. کند می تغییر درجه+ ۹۰ تا -۹۰ بازه در بتا زاویه. است خورشید

 داده قرار ±۸۰ و± ۶۰، ±۳۰، صفر بتای زوایای در ماهواره تحلیل، این
 زمین مشاهده نمونه ماهواره ماموریت که این دلیل به. شود می

 زیرا گیرد. نمی صورت حرارتی تحلیل درجه ±۹۰ زوایای در است
 ماهواره سوی از خوبی به زمین که است این درجه ۹۰ بتای ضعف

کاررفته در تحقیق ذکر  فرضیات به ۱در جدول  .شود نمی مشاهده
 شده است.

 
 فرضیات مساله) ۱جدول 
 فرضیات شماره

 .اند در نظر گرفته شده استوانه صورت مکعبی و تمامی قطعات به ۱
 .کیلومتری قرار دارد۸۰۰مدار قرارگیری ماهواره دایروی و در ارتفاع  ۲
 .لومینیوم با پوشش رنگ سفید استآجنس تمامی قطعات از  ۳

 C۶۰°سردترین دمای بحرانی و بتای  C۳۰°شرایط بحرانی در زاویه بتای  ۴
 است.ترین شرایط بحرانی  گرم

(یعنی جاهای  دمای تمامی نقاط روی هر قطعه یکسان فرض شده است ۵
 .مختلف یک قطعه دمایی برابر دارند)

 .است شده گرفته نظر در گره ۲۳۱ مجموع در ماهواره برای حرارتی تحلیل در ۶
 .است شده فرض وات۸ حرارت کنترل زیرسیستم توانی بودجه تمیسیس قید ۷

 
 منابع حرارتی -۲-۳

داخلی تقسیم  و خارجی بخش دو به ماهواره حرارتی منابع
 خورشید ماهواره، برای خارجی حرارتی منبع ترین مهم. شوند می

 پارامتر با خورشیدی های تابش به قطعات العمل عکس نوع. است
 های زمان در خورشیدی های تابش. شود می مشخص جذب ضریب

 نام به پارامتری علت همین به. هستندمتفاوت  هم با مختلف
 مقدار کمترین زمان در. شود می تعریف خورشیدی ثابت گرمایش

 در وات بر مترمربع و۱۳۰۸ برابر پارامتر این) سرد خورشید( تابش
وات بر ۵/۱۳۹۹ برابر پارامتر این خورشیدی، تابش میزان بیشترین

 که خورشیدی تابش نامی مقدار از طراحی در که مترمربع است
 چشمه .شود می استفاده وات بر مترمربع است،۱۳۶۶ برابر آن مقدار

 خورشیدی تابش آلبدو. است آلبدو ماهواره دوم خارجی حرارتی
 بین مقدار این. است ماهواره به زمین روشن بخش از شده بازتاب
 خارجی است. چشمهوات بر مترمربع ٦/٥٥١ تاوات بر مترمربع ۳۵۳
 در تحلیل حرارتی خصوص نباید به که ماهواره حرارتی سوم

 فروسرخ امواج تابش گرفته شود، نادیده پایین ارتفاع های ماهواره
 یک دارد، کلوین درجه٢٩٠ حدود دمایی در که زمین. است زمین
 محدوده در فروسرخ تابش مقدار. آید می حساب به حرارتی منبع

 در که کند می تغییروات بر مترمربع ٦/٢٦١ تاوات بر مترمربع ١/١٨٩
 .است ثابت مقداری عدد این دایروی مدارهای

 از یک هر. هستند داخلی منابع حرارتی های چشمه دوم بخش
 تلفات ٢جدول  در. دارند مختلفی حرارتی تلفات کار حین قطعات
 مقیاس در کوچک ماهواره یک برای. است شده ذکر قطعات حرارتی
 مقدار ماهواره، درون جز ٣٢ به توجه با نمونه این تحقیق، ماهواره

 نظر گرفته در وات٥/٢٧ قطعات مجموع داخلی برای تلفات این کل

 .است شده
 

 ماهواره توان تلفات) ۲جدول 

تلفات  قطعه
تلفات  قطعه (وات)

تلفات  قطعه (وات)
تلفات  قطعه (وات)

 (وات)
۱ ۵/۰ ۹ ۱ ۱۷ ۵/۰ ۲۵ ۱ 
۲ ۵/۰ ۱۰ ۱ ۱۸ ۱ ۲۶ ۱ 
۳ ۵/۰ ۱۱ ۱ ۱۹ ۵/۱ ۲۷ ۱ 
۴ ۵/۰ ۱۲ ۱ ۲۰ ۱ ۲۸ ۵/۱ 
۵ ۵/۰ ۱۳ ۵/۰ ۲۱ ۱ ۲۹ ۵/۱ 
۶ ۷۵/۰ ۱۴ ۱ ۲۲ ۱ ۳۰ ۲۵/۱ 
۷ ۷۵/۰ ۱۵ ۱ ۲۳ ۵/۱ ۳۱ ۵/۰ 
۸ ۱ ۱۶ ۱ ۲۴ ۱ ۳۲ ۵/۰ 

 
 قطعات و ماهواره جنس، پوشش انتخاب -۲-۴

 های پوشش و جنس از آن، در کاررفته به تجهیزات و ماهواره بدنه
 طراح عهده بر موارد این انتخاب. شوند می تشکیل مختلف

 با ماهواره از ای نقطه اگر مثال برای. است حرارت کنترل زیرسیستم
 برای سطوح بندی عایق از باید شود رو روبه شدیدی دمایی اختلاف

 باشد، پایین ماهواره داخل عملکردی بازه اگر یا کرد استفاده اجزا
 ماهواره داخلی اجزای و سطوح برای تیره های پوشش از باید

 سطوحی مانند ماهواره سطوح از بعضی دیگر بیان به. شود استفاده
 خوب خورشیدی تابش جذب در هستند آلومینیوم جنس از که

 حرارت دفع در بالا است، سطح دمای که وقتی ولی کنند می عمل
 گروه دست، این از موادی و آلومینیوم برخلاف نیستند، مناسب
 کنند نمی عمل خوب انرژی جذب در که دارند وجود مواد از دیگری

 گروه این از مثال برای. دارند مناسبی عملکرد انرژی دفع در ولی
 دلیل به سفید سطوح. کرد اشاره سفید شده رنگ سطوح به باید

 در حتی که ای گونه به دارند مناسبی عملکرد حرارت دفع در رنگشان
 .گیرند می خود به پایینی دمای خورشیدی مستقیم حرارت برابر

 بندی ماهواره گره -۲-۵
 بندی گره را آن باید ابتدا جسم یک حرارتی تحلیل برای

 به. نمود تعریف گره یک صورت به را شبکه هر و کرد) بندی شبکه(
اگر . شود می خارج آن از مقداری و وارد حرارت مقداری گره هر

 آن تمامی فرض بر آن است که در شود تعریف گره یک با سطحی
 گره یک با قطعه هر ماهواره این در. دارد وجود یکسان دمای سطح

بندی مناسب این ماهواره از تجربیات  برای گره شود. می تعریف
 و چانگعنوان مثال،  به. شود موجود در مراجع مرتبط استفاده می

 خود حرارتی تحلیل و کردند فرض گره ۱۴۵ با را خود مدل همکاران
 ،۲ ست فالکن ماهواره سازی مدل و طراحی در. [22]دادند انجام را

 در الهادی. [23]است رفته کار به و همکاران لاین وسیله به گره ۲۵
 ۱۸۲ با را سازی مدل خود نظر مورد ماهواره حرارتی تحلیل و آنالیز

 برای سازی مدل برای همکاران و هنجولد .[24]است داده انجام گره
 حرارتی تحلیل سرعت افزایش برای واحد گره یک از حرارتی طراحی

 های گره تعداد یادشده، موارد به توجه با .[25]اند کرده استفاده خود
 طراح نظر یا پردازش سرعت یا تحلیل دقت براساس نظر مورد
 مخصوص دید ضریب صفحه، در گره هر. باشد متفاوت تواند می

 دارد حرارتی چاه یا چشمه از که ای فاصله به توجه با و دارد را خود
 دقت با و تر جامع تحلیل که این برای. کند می پیدا متفاوتی دمای

 بیشتری های گره تعداد از پژوهش این در گیرد، صورت بالاتری
 درون طبقات و ماهواره وجوه در این راستا. شود می استفاده
 واحد گره با یک اجزا از کدام هر و شوند می مدل گره ۱۹۹ با ماهواره

هر  ٣در جدول  .داشت خواهیم گره ۲۳۱ مجموع در اند که شده مدل
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 اند. یک از اجزا متناظر با شماره خود تعریف شده
 

 شماره متناظر با هر قطعه )۳ جدول
 قطعه شماره قطعه شماره

 واحد ارسال داده ۱۷ واحد کامپیوتر ۱
 واحد کامپیوتر ۱۸ واحد ارسال داده ۲
 محموله ۱۹ واحد فرمان ۳
 گیرنده ۲۰ محموله ۴
 واحد فرمان ۲۱ واحد کامپیوتر ۵
 واحد فرمان ۲۲ واحد فرمان ۶
 چرخ مومنتوم ۲۳ محموله ۷
 باتری ۲۴ فرستنده ۸
 باتری ۲۵ فرستنده ۹
 واحد ارسال داده ۲۶ باتری ۱۰
 گیرنده ۲۷ فرستنده ۱۱
 واحد ارسال داده ۲۸ محموله ۱۲
 واحد کامپیوتر ۲۹ محموله ۱۳
 چرخ مومنتوم ۳۰ گیرنده ۱۴
 چرخ مومنتوم ۳۱ واحد فرمان ۱۵
 چرخ مومنتوم ۳۲ واحد ارسال داده ۱۶

 سازی بهینه -۳
. تابع هدفه تعریف شده است سازی تک در این مساله یک بهینه

از قطعات  یکهر  یدما ینشده، اختلاف ب هدف درنظرگرفته
 یرینقاط مختلف صفحات ماهواره (صفحات قرارگ یماهواره و دما

، است یمنف یبدرجه دو با ضر یتابع که تابع ین. ااستقطعات) 
را در نقاط سرد و قطعات سرد  رمشدن، قطعات گ در صورت اکسترمم

 شامل یطراح یهایر. متغنماید یم ییرا در نقاط گرم جانما
مرکز  معرف مکان مرکز جرم قطعات (مختصات نقطه یها لفهوم

نقاط مختلف  یقطعات و دما یجرم هر قطعه در سه بعد)، دما
 .، هستندشوند یسطوح نصب م ینا یسطوح ماهواره که قطعات رو

 یمنظور ممانعت از رو عدم تداخل به یهندس یودق شامل قیود
قطعات و نقاط مختلف  یکه برا یحرارت یودقطعات، ق یافتادگ هم

 یرسیستمز یکه برا یضربدر ینرسیممان ا یود، قهستندماهواره 
 یستمیس یدق یتو در نها هستند یتاهم یدارا یتکنترل وضع

 به کار رفته است. یتمالگور این کنترل حرارت در یرسیستمز
 بهترین که است منطقی طرح یک یافتن طراحی، سازی بهینه

 قیود به توجه با معین هدف یک به دستیابی برای ممکن طراحی
 بهبود برای سینماتیک روش یک و است عملکردی و هندسی
 باید طراحی ممکن، جواب مجموعه یک داشتن برای. است طراحی

 شامل مساله کردن فرموله مراحل. شود بیان پارامتری صورت به
 هدف تابع طراحی، متغیرهای طراحی، پارامترهای کردن مشخص

 مساله در مراجع مختلف برای .است قیود کردن مشخص و طراحی
 قیود و کنترلی قیود طبیعی، فرکانس قیود تاکنون هینهب جانمایی

 قیود مقاله این در. شده است گرفته نظر در الکترومغناطیسی
 تحقیق هدف تا شود می گرفته نظر در کنترلی قیود و حرارتی
 .شود برآورده

 تابع هدف -۳-۱
سازی اختلاف بین دمای هر یک از قطعات  تابع هدف این بهینه

نقاط مختلف صفحات ماهواره (صفحات قرارگیری ماهواره و دمای 
قطعات) است. این تابع که تابعی درجه دو با ضریب منفی است، 

شدن، قطعات گرم را در نقاط سرد، و قطعات  در صورت اکسترمم
دهد. در این حالت بخشی از توان  سرد را در نقاط گرم قرار می

ایی تامین وسیله جانم حرارتی مورد نیاز زیرسیستم ماهواره به
 نیاز مورد توان حرارتی کردن مینیمم هدف اینجا در شود. می

 توان از بخشی باید امر این برای که است حرارت کنترل زیرسیستم

 شود یعنی تامین جانمایی غیرفعال روش وسیله به آن همه یا
 شرایط سردترین( بحرانی شرایط در عملکرد حین که قطعاتی
 حرارت کنترل زیرسیستم سوی از گرمایش تامین به نیاز) مداری
 که ماهواره از نقاطی در آنها قرارگیری وسیله به توان این دارند،

 توسط توان تامین به نیازی دیگر و شود تامین هستند تر گرم
 به هدفی تابع منظور این برای. نباشد حرارت کنترل زیرسیستم

 :شود می تعریف زیر شکل
)١( 

min𝑓 = −  �(𝑡𝑖 − 𝑇𝑗)2
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𝑖=1

 

 
اختلاف بین دمای قطعات در حین عملکردشان در  هدف فوق تابع

ماهواره  قرارگیری اجزای دمای نقاط مختلف صفحات و (𝑡𝑖)مدار 
(𝑇𝑗) ،شود کمینه باید که است. 

 قیود عدم تداخل -۳-۲
 دایره روش به قطعات تمامی جانمایی، مساله در ریاضی بیان برای

 وقتی سازی بهینه الگوریتم در .[19]است شدهزده  تقریب محدود
 که است واضح کند، می تعیین را ای قطعه جرم مرکز افزار نرم

 در را دیگر قطعه جرم مرکز تواند نمی دیگر سازی، بهینه الگوریتم
 است، کرده اشغال قبلی قطعه که دهد قرار فضایی همان
 روش این در .است شده محدود استفاده دایره روش از منظور بدین

 قطعات و شوند می حذف جستجو فضای از شده اشغال فضاهای
. است تداخل عدم قیود گویای )۲(رابطه . افتند نمی هم روی

 باید که دهد می نشان را اجزا جرم مرکز بین فاصله رابطه درواقع این
 امر این. نگیرند قرار یکدیگر روی قطعات تا باشد بیشتر مقداری از
 دیگر قطعه ٣١ با نباید یک شماره قطعه که است صورت این به

 تداخل عدم قید ٣١ باید یک قطعه برای پس باشد، داشته تداخل
 نظر در تداخل عدم قید ٣٠ باید دو قطعه برای. شود گرفته نظر در

 قیود در دو قطعه و یک قطعه تداخل عدم قید چون شود، گرفته
 از تداخل عدم قیود کل تعداد. است آمده یک قطعه تداخل عدم

𝑛(𝑛 رابطه − 1)  در. است اجزا کل تعداد n که آید می دست به ⁄2
 .است قید ٤٩٦ برابر تداخل عدم قیود کل تعداد تحقیق این

)٢( 
𝑔1−𝑖(𝑥) =  −(𝑥3𝑖−2 − 𝑥3𝑖+1)2 − (𝑥3𝑖−1 − 𝑥3𝑖+2)2

− (𝑥3𝑖 − 𝑥3𝑖+3)2 + (𝑟𝑖 + 𝑟𝑖+1)2 ≤ 0 
 

 قیود کنترلی -۳-۳
 قیود شد، تعیین که حرارتی قیود و تداخل عدم قیود از غیر به

 کنترل قیود شده است، گرفته نظر در تحقیق این در که بعدی
 قیود شود، می تعریف تحقیق این در قیود کنترلی که. است وضعیت
 حد تا یا برابر باید که است ضربدری اینرسی های ممان تساوی
 اینرسی های ممان به مربوط روابط. شوند نزدیک صفر به ممکن

 اینرسی های ) ممان۵تا  ۳روابط ( .شده است بیانزیر  در ضربدری
 شوند: می معرفی ادامه در آن پارامترهای که دهند می نشان را
)۳( 

𝐼𝑥𝑦(𝑥) = ∑ �𝑚𝑖(𝑥3𝑖−2 − 𝑥𝑚)(𝑥3𝑖−1 − 𝑦𝑚) +32
𝑖=1
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)۴( 

Ixz(x) = �[mi(x3i−2 − xm)(x3i − zm)]
32
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)۵( 

𝐼𝑦𝑧(𝑥) = �[𝑚𝑖(𝑥3𝑖−1 − 𝑦𝑚)(𝑥3𝑖 − 𝑧𝑚)]
32

𝑖=1

 
 قید سسیستمی -۳-۴

 شده نظرگرفته در توان کل مجموع که کند می بیان مساله از قید این
 تواند نمی آن از بیشتر و است وات۸ حرارت کنترل زیرسیستم برای
 .شود ارضا قید این سازی بهینه وسیله به تا شود می سعی و باشد

 
 سازی و نتایج تحلیل حرارتی مدل سنجی صحت -۴
 سنجی صحت -۴-۱

دسکتاپ و سیندا، از مقایسه  افزار ترمال گذاری نتایج نرم برای صحه
نتایج حل تحلیلی یک مساله انتقال حرارت تشعشعی و حل آن به 

شود. برای این منظور حل تحلیلی  افزار استفاده می کمک این دو نرم
مرکز مورد بررسی  دو استوانه هممساله انتقال حرارت تشعشعی بین 

مرکز که تنها  نهایت هم گیرد. در این مساله دو استوانه بی قرار می
شود.  حالت انتقال حرارت بین این دو تشعشع است، فرض می

دمای استوانه بیرونی ثابت نگه داشته شده و دمای اولیه استوانه 
درونی مشخص است. مشخصات تشعشعی هر دو استوانه معلوم 

 ست.ا
 سنجی هندسه مساله صحت -۴-۱-۱

طور که در این  دهد. همان مدل شماتیک مساله را نشان می ۱شکل 
متر،  میلی۶/۷شکل نشان داده شده است، شعاع استوانه داخلی 

است. شعاع  ۲/۰و ضریب تشعشع آن  C۶۰۰°دمای اولیه آن 
ثابت و ضریب  C۱۴۰۰°متر، دمای اولیه آن  میلی۲۲استوانه خارجی 

 است. ۲/۰تشعشع آن، مشابه استوانه داخلی 
 دسکتاپ و سیندا افزار ترمال سازی در نرم مدل -۴-۱-۲

متر  ها یک دسکتاپ و سیندا، طول استوانه سازی در ترمال برای مدل
دسکتاپ،  افزار ترمال شده در نرم سازی قرار داده شده است. مدل شبیه

گره تقسیم شده  ۱۰۰نشان داده شده است. هر استوانه به  ۲شکل  در
دمابودن تمام یک استوانه، ضریب هدایت حرارتی  است. برای هم

قرار داده شده است. محیط خارج و  نیوات برمتردرجه کلو۵۰۰۰برابر 
-non)تاثیر  بین دو استوانه در انتقال حرارت تشعشعی بی

participating media) .فرض شده است 
حرارتی بین نودهای هر های هدایت  مشخصات نودها و لینک

افزار سیندا وارد شده است. استوانه داخلی توپر و  استوانه در نرم
جزء  متر فرض شده است. به میلی ضخامت استوانه خارجی، یک

ها  نهدماشدن تمام نقاط استوا ضریب هدایت حرارتی که برای هم
برای آن فرض شده است دیگر  نیوات برمتردرجه کلو۵۰۰۰مقدار 

ند چگالی و ظرفیت حرارتی، مشابه آلومینیوم قرار داده خواص مان
، خواص حرارتی به کار رفته در حل مساله در ۴ جدول شده است.
 دهد. نشان می

 

 
 شماتیک مساله )١ شکل

 
 دسکتاپ مدل مساله در ترمال )٢شکل 

 
 ها خواص حرارتی استوانه )۴جدول 

 مقدار خاصیت
 )کلویندرجه  متربر (وات  ۵۰۰۰ ضریب هدایت حرارتی

 (کیلوگرم بر مترمکعب) ۲۷۷۰ چگالی
 کلوین)درجه (ژول بر کیلوگرم  ۲/۹۶۱ ظرفیت حرارتی
 ۲/۰ ضریب تشعشع

 
صورت  های مرجع انتقال حرارت به حل تحلیلی این مساله در کتاب

 زیر ارایه شده است.
)۶( 

𝑡 = 𝜌𝑉𝐶
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 Kg/m3 ،Vچگالی برحسب  𝜌𝜌زمان برحسب ثانیه،  t)، ۶در رابطه (
ظرفیت حرارتی بر  Cحجم استوانه داخلی برحسب مترمکعب، 

سطح  Aضریب تشعشع،  ε، نیدرجه کلو لوگرمیژول بر ک حسب
ثابت استفان بولتزمن  σبیرونی استوانه داخلی برحسب متر مربع، 

W/m2K4 ۱۰-۸و برابر 
*۶۷/۵ ،Tsur دمای استوانه خارجی بر حسب ،

دمای استوانه داخلی در  Tدمای اولیه استوانه داخلی و  Tiکلوین، 
 است. tزمان 

 سنجی حل مساله صحت -۴-۱-۳
حالت دما بالا، دمای متوسط گذاری نتایج، مساله در سه  برای صحه

و دمای پایین حل شده و در هر حالت نتایج با حل تحلیلی موجود 
 دهد. ، دماهای هر حالت را نشان می۵مقایسه شده است. جدول 

دمای استوانه خارجی در هر حالت ثابت نگه داشته شده و نمودار 
تغییرات دمای استوانه داخلی بر حسب زمان در دو حالت حل 

 شود. افزاری مقایسه می سازی نرم و مدل تحلیلی
 

 شرایط حالات دما بالا، دما متوسط و دما پایین )۵جدول 
  (C°)دمای استوانه خارجی  (C°) دمای استوانه داخلی حالت

 ۱۴۰۰ ۶۰۰ دمای بالا
 ۸۰۰ ۳۰۰ دمای متوسط

 ۱۰۰ ۵۰ دمای پایین
 

حل تحلیلی ، مقایسه تغییرات دمای استوانه داخلی برای ۱نمودار 
دهد.  سازی در حالت دما بالا را نشان می مساله و حل مدل

شود پیوستگی و نزدیکی بسیارخوبی بین  طور که مشاهده می همان
% برای زمان ۷۳/۰نتایج وجود دارد. بیشترین درصد خطای موجود 

 ثانیه است.۷۵
، مقایسه تغییرات دمای استوانه داخلی برای حل تحلیلی ۲نمودار 

دهد  سازی در حالت دمای متوسط را نشان می حل مدل مساله و
% برای زمان ۶۴/۰بیشترین درصد خطای موجود برای این حالت 

 ثانیه است.۲۱۵



 ۱۹۶۵ طراحی جانمایی بهینه یک ماهواره نمونه با درنظرگرفتن ملاحظات زیرسیستم کنترل حرارتـــــــــــــــــــــــــ ـــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــ
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، مقایسه تغییرات دمای استوانه داخلی برای حل تحلیلی ۳نمودار 
دهد  سازی در حالت دمای متوسط را نشان می مساله و حل مدل

% برای زمان ۳۵/۰این حالت  بیشترین درصد خطای موجود برای
آمده، همبستگی  دست ثانیه است. با بررسی نتایج به۳۹۹۷

افزاری  بسیارخوبی بین نتایج حل تحلیلی مساله و حل مدل نرم
% به ۷۳/۰شود. با افزایش دما، خطای مساله از  مشاهده می

یابد. برای دماهای در حدود دمای کاری ماهواره  % کاهش می۳۵/۰
 % است.۳۵/۰افزاری حدود  درصد خطای مدل نرمتوان گفت  می

 

 
 سازی برای حالت دما بالا مقایسه جواب تحلیلی با جواب مدل) ١نمودار 

 

 
 سازی برای حالت دما متوسط مقایسه جواب تحلیلی با جواب مدل )٢نمودار 

 

 
 سازی برای حالت دما پایین مقایسه جواب تحلیلی با جواب مدل )٣نمودار 

 
 بررسی نتایج بحث و -۵

 باید دسکتاپ، ترمال افزار نرم در نمونه ماهواره سازی مدل از پس
 سامانه وارد بر حرارتی منابع که ماهواره بر واردشده حرارتی شارهای
 کیلومتر٨٠٠ ارتفاع با مداری برای شوند، می محسوب ماهواره

 حرارتی های کوپلینگ و دید ضرایب آن از پس. محاسبه شود
 برای بحرانی شرایط باید سپس. شود می محاسبه افزار نرم وسیله به

 انجام صورت بدین امر این. شود تعیین دمایی نظر از ماهواره
 افزار نرم در مختلف بتای زوایای در ماهواره که شود می

 برای شرایط ترین گرم و سردترین و گیرد می قرار دسکتاپ ترمال
 و جنس به توجه با بتا زاویه تعیین از بعد. آید می دست به ماهواره
 صورت این به. شود می انجام حرارتی تحلیل اجزا، و ماهواره پوشش

 زبان با دسکتاپ، ترمال افزار نرم از آمده دست به های پاسخ که

 افزار نرم شود. در این می وارد سیندا افزار نرم به فرترن نویسی برنامه
 افزار نرم اجرای از پس. پذیرد تحلیل حرارتی ماهواره صورت می

 با حال. آید می دست به ماهواره طبقات و قطعات دمای سیندا،
شرایط دمایی خاصی  در باید که محل اجزائی دماها، این به توجه

 برای کنترلی قیود و حرارتی قیود این. شوند می مشخص قرار گیرند
 معرفی سازی بهینه الگوریتم به بهینه جانمایی یک به رسیدن

 در الگوریتم، توسط آمده دست به جانمایی درنهایت. شوند می
 جانمایی در حرارتی نتایج و سازی مدل دسکتاپ ترمال افزار نرم

 .شود می اعلام بهینه
 بررسی شرایط بحرانی -۵-۱

و  سامانه به مقدار شار حرارتی وارد تعیین حرارتی تحلیل برای
 افزار نرم در ابتدا منظور این شده از آن، مورد نیاز است. برای خارج
 جنس از نمونه ماهواره. شود می تعیین ماهواره مدار دسکتاپ ترمال

 قرار خورشیدی های سلول آن وجه چهار روی و است آلومینیوم
با تقریب مناسبی به  آن اجزای و ماهواره دمای که این دارد. برای
. کند گردش زمین حول مدار در دور چندین ماهواره باید دست آید،

 زمین دور به پانزدهم گردش از پس ماهواره قطعات دمای بنابراین
 در حرارتی قید عنوان به را دمایی باید حال. شود می گرفته نظر در

 زاویه پس. باشد آمده دست به شرایط ترین بحرانی در که گرفت نظر
 بحرانی شرایط تعیین برای حال. شود مشخص باید بحرانی بتای
 هم با آنها از حاصل های داده و کند تغییر مدار بتای زاویه باید

 دست به ماهواره برای شرایط ترین گرم و سردترین تا شوند مقایسه
 بتای های زاویه در ماهواره صفحات میانگین دمای ٤نمودار  در. آید

 .است ذکر شده مدار
 

 
 های بتا نمایش دمایی تمامی زاویه )٤نمودار 

 
 این برای بحرانی گرم شرایط که گرفت نتیجه توان نمودار فوق می از

 مدار این برای بحرانی شرایط سردترین و است C۶۰° بتای مدار
 دلیل به مختلف های زاویه در دماها تفاوت .است C۳۰° بتای

 مورد در. است سایه در قرارگیری زمان مدت و مدار وضعیت
 خورشید مقابل در که وجوهی چون گفت باید منفی بتای های زاویه
 دهد می روی نمودارها در تغییراتی هستند، متفاوت گیرند می قرار
 حرارتی تحلیل برای شده درنظرگرفته های گره که این دلیل به ولی

 های زاویه بنابراین ندارند، زیادی تغییرات که هستند ای گونه به
 شرایط یافتن از بعد .آورند نمی وجود به را بحرانی شرایط منفی

 با مدار در مختلف های زیرسیستم تجهیزات یدما باید بحرانی،
 افزار نرم های داده منظور بدین. شوند محاسبه بحرانی بتای زاویه
 دمای تا شوند می داده سیندا تخصصی افزار نرم به دسکتاپ ترمال

 .آید دست به تجهیزات
 وسیله که باید به ماهواره نیاز مورد حرارتی توان محاسبه برای

 حین تجهیزات دمای شود، باید تامین حرارت کنترل زیرسیستم
 تا نیست نیازی حرارتی توان محاسبه برای. شود محاسبه عملیات
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 تمامی .شود گیری اندازه هم شرایط ترین گرم در تجهیزات دمای
 مناسب دفع ضریب هم و جذب ضریب هم که این برای تجهیزات

 گرفته نظر در سفید رنگ با و آلومینیوم جنس از باشند داشته
 .اند شده

 محاسبه توان حرارتی هر یک از اجزا -۵-۲
 ۷رابطه  از قطعات از یک هر توان حرارتی مورد نیاز محاسبه برای

 :شود استفاده می
)۷( 

𝑄̇𝐻 = −𝑄̇𝐷𝑖𝑠𝑠𝑖𝑝𝑎𝑡𝑖𝑜𝑛 +𝑚𝑐𝑝
∆𝑇
∆𝑡  

 

𝑄̇H توان آن به که است وات آن واحد و قطعه هر نیاز مورد توان 
 .شود می گفته نیز هیتر

𝑄̇𝐷𝑖𝑠𝑠𝑖𝑝𝑎𝑡𝑖𝑜𝑛 که است قطعات از یک هر اتلافی حرارت مقدار 
 آن واحد و بیان شده زیرسیستم هر برای ۲ جدول در آنها مقادیر

 .است وات
𝑚 است کیلوگرم آن واحد و قطعه هر جرم. 

𝑐𝑝 آلومینیوم برای مقدار این که بوده قطعه هر گرمایی ظرفیت 
 است. وسیدرجه سلس لوگرمیژول بر ک۹۰۰برابر 
∆𝑇  دمایی بازه در تا آورد دست به قطعه باید است که دمایی مقدار 
 .است گراد آن سانتی واحد و گیرد قرار خود مجاز
∆𝑡 آن واحد و شده گرفته نظر در مدار دوره چهارم یک زمان طی 

 است. ثانیه
فرآیند توان حرارتی مورد نیاز قطعات ماهواره قبل از  ۶در جدول 

سازی جانمایی (جانمایی اولیه قطعات ماهواره) ذکر شده  بهینه
 است.
 به ۳۲، ۳۱، ۳۰، ۲۵، ۲۴، ۲۳قطعات  دهد که نشان می ۶ جدول

 و نیاز دارند حرارت کنترل زیرسیستم جانب از حرارتی تامین توان
 شان، عملکردی دمای و مجاز دمایی بازه به توجه با قطعات بقیه
 داده قرار صفر فوق جدول در آنها مقدار و ندارند حرارتی توان به نیاز
 .است شده

های مختلف با توجه  بازه دمایی برای هر یک از قطعات زیرسیستم
 ذکر شده است. ۷به نوع قطعه و عملکرد متفاوت بوده که در جدول 

 
 سازی بر حسب وات بهینه از قبل قطعات نیاز مورد توان )۶جدول 

 توان قطعه توان قطعه توان قطعه توان قطعه توان قطعه توان قطعه توان قطعه توان قطعه
۱ ۰ ۵ ۰ ۹ ۰ ۱۳ ۰ ۱۷ ۰ ۲۱ ۰ ۲۵ ۷/۳ ۲۹ ۰ 
۲ ۰ ۶ ۰ ۱۰ ۰ ۱۴ ۰ ۱۸ ۰ ۲۲ ۰ ۲۶ ۰ ۳۰ ۹۹/۴ 
۳ ۰ ۷ ۰ ۱۱ ۰ ۱۵ ۰ ۱۹ ۰ ۲۳ ۷/۳ ۲۷ ۰ ۳۱ ۶/۲ 
۴ ۰ ۸ ۰ ۱۲ ۰ ۱۶ ۰ ۲۰ ۰ ۲۴ ۸/۳ ۲۸ ۰ ۳۲ ۶/۲ 

 
 بازه دمایی مجاز عملکردی تجهیزات )۷جدول 

 (کلوین) دمای بیشینه مجاز (کلوین) دمای کمینه مجاز زیرسیستم
 ۲۹۸ ۲۷۲ باتری

 ۳۲۳ ۲۷۲ چرخ مومنتوم
 ۴۰۳ ۱۰۸ پنل خورشیدی

 ۴۰۳ ۷۳ آنتن
 ۳۵۸ ۲۵۳ واحد کامپیوتر

 ۳۱۸ ۲۷۲ دوربین
 ۳۴۳ ۲۵۳ فرستنده و گیرنده

 ۳۴۸ ۲۳۳ فرمان و ارسال داده
 

 معادلات حاکم حرارتی -۵-۳
. تشریح شده است ماهواره حاکم بر حرارتی معادلات قسمت این در
 و کرده تقسیم گره n به را ماهواره دما، توزیع محاسبه منظور به

 :[26]شود می گرفته نظر در گره هر برای انرژی بالانس معادله
)۸( 

𝑄store +𝑄out − 𝑄in − 𝑄generation − 𝑄environment = 0 
 

𝑄outمقدار ذخیره انرژی،  𝑄𝑠𝑡𝑜𝑟𝑒که − 𝑄in  اختلاف میان انرژی
انرژی واردشده به ماهواره  𝑄environmentورودی با خروجی و 

 :[26]شوند است که با روابط زیر محاسبه می
)۹( 

𝑄store = 𝑚𝑖𝑐𝑝𝑖
𝑑𝑇𝑖
𝑑𝑡  

 
)۱۰( 

𝑄out − 𝑄in = ∑ 𝐶𝑖𝑗𝑛
𝑗=1 �𝑇𝑖 − 𝑇𝑗� +∑ 𝜎𝑅𝑖𝑗�𝑇𝑖4 −𝑛=1

𝑗=1
𝑇𝑗4�  
 

)۱۱( 
𝑄environment = 𝑞solar + 𝑞albedo + 𝑞earth 

 محیط از ماهواره که است حرارتی 𝑄environment، معادله مقادیر
 زمین، از ماهواره شده جذب حرارت شامل که آورد می دست به

 .است زمین توسط خورشید حرارتی شار انعکاس و خورشید
 دستگاه یک حاصل و شود می نوشته گره هر برای فوق معادله

𝑛معادلات  × 𝑛 است معلوم اولیه شرایط با و ۴ درجه از غیرخطی .
 با گذرا حالت بعدی، سه هدایت حرارت انتقال شامل معادله این

 مدار در ماهواره حرکت دلیل به همچنین و تشعشعی مرزی شرایط
 :[26]است زمان با متغیر مرزی شرایط شامل خود، ماموریتی

)۱۲( 
𝑚𝑖𝑐𝑝𝑖

𝑑𝑇𝑖
𝑑𝑡

+∑ 𝐶𝑖𝑗𝑛
𝑗=1 �𝑇𝑖 − 𝑇𝑗� + ∑ 𝜎𝑅𝑖𝑗(𝑇𝑖4 −𝑛=1

𝑗=1

𝑇𝑗4)− 𝑄𝑖 = 0  
 

زمانی  ، مشتق𝑡∆بازه  در زمان برحسب دما تابع بودن خطی فرض با
𝑑𝑇𝑖
𝑑𝑡

 :آید می دست به زیر صورت به 
)۱۳( 

𝑑𝑇𝑖
𝑑𝑡 =

𝑇′𝑖 − 𝑇𝑖
∆𝑡  

 
t در  زمان دهنده نشان معادلات در پریم که +∆t از پس. است 

 شکل به کلی معادله حل، روند کنترل برای ،𝑓وزنی  ضریب ورود
 :شود حاصل می زیر

)۱۴( 

𝑚𝑖𝑐𝑖
�𝑇′𝑖−𝑇′𝑗�

∆𝑡
+ 𝑓(∑ 𝐶𝑖𝑗�𝑇′𝑖 − 𝑇′𝑗�𝑛

𝑖=1  +
𝜎∑ 𝑅𝑖𝑗�𝑇′𝑖

4 − 𝑇′𝑗
4�𝑛

𝑖=1 + σ𝑅𝑖−space(𝑇′𝑖
4 −

𝑇′space
4)) + (1 − 𝑓)(∑ 𝐶𝑖𝑗�𝑇𝑖 − 𝑇𝑗�𝑛

𝑖=1 +
𝜎∑ 𝑅𝑖𝑗�𝑇𝑖4 − 𝑇𝑗

4�  + 𝜎𝑅𝑖−𝑠𝑝𝑎𝑐𝑒(𝑇𝑖
4 − 𝑇𝑠𝑝𝑎𝑐𝑒

4)) = 𝑄𝑖
𝑛
𝑖=1   

 
 دستگاه تشکیل برای و شده ام نوشتهiگره  برای فوق معادله



 ۱۹۶۷ طراحی جانمایی بهینه یک ماهواره نمونه با درنظرگرفتن ملاحظات زیرسیستم کنترل حرارتـــــــــــــــــــــــــ ـــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــ
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 :شود می مرتب زیر صورت به
)١٥( 

𝑓𝑖(𝑇′1,𝑇′2, … ,𝑇′𝑛) =

𝑓𝜎 �𝑅𝑖−space +∑ 𝑅𝑖𝑗𝑛
𝑗=1
𝑗≠𝑖

� 𝑇′𝑖
4 − (𝑓𝜎 ∑ 𝑅𝑖𝑗𝑇′𝑗

4𝑛
𝑗=1
𝑗≠𝑖

) +

(𝑚𝑖𝑐𝑖
∆𝑡

+ 𝑓∑ 𝐶𝑖𝑗𝑛
𝑗=1
𝑗≠𝑖

)𝑇′𝑖 − (𝑓∑ 𝐶𝑖𝑗𝑇′𝑗𝑛
𝑗=1
𝑗≠𝑖

)−𝑄𝑖 −
𝑚𝑖𝑐𝑖
∆𝑡
𝑇𝑖 − 𝑓𝜎𝑅𝑖−space𝑇space

4 − (1 − 𝑓)(∑ 𝐶𝑖𝑗�𝑇𝑖 − 𝑇𝑗�+𝑛
𝑖=1

𝜎∑ 𝑅𝑖𝑗�𝑇𝑖4 − 𝑇𝑗
4�+ 𝜎𝑅𝑖−space(𝑇𝑖

4 − 𝑇space
4)) = 0𝑛

𝑖=1   
 

 حل بودن صریح یا ضمنی درصد که است پارامتری f بالا رابطه در
𝑓اگر . دهد  می نشان را فوق معادله =  است صریح معادله باشد 0

 مقدار یک از 𝑡∆ و شود بررسی معادله برای پایداری شرط باید و
𝑓اگر . باشد کمتر معین =  اثر و است کامل ضمنی معادله باشد 1

 معادله و شد خواهد کم آینده 𝑡∆در  دما روی کنونی دماهای
 .[26]بود خواهد پایدار شرط بدون و همواره

 سازی الگوریتم بهینه -۵-۴
 برای. است ژنتیک الگوریتم تحقیق این در کاررفته به الگوریتم

 همراه به شده معرفی هدف تابع تحقیق، از بخش این سازی پیاده
. شوند می معرفی الگوریتم به فایل یک در) دمایی( حرارتی قیود

 قیدهای همراه به تداخل عدم قیود تمامی دیگر فایل در سپس
 و نامساوی قیود تداخل عدم قیود. شوند می الگوریتم وارد کنترلی

 اجرا ژنتیک الگوریتم سپس. هستند مساوی قیود کنترلی، قیود
 که ای گونه به آید می دست به بهینه جانمایی نهایت در که شود می

 .باشند شده ارضا قیود تمامی
 تداخل در عدم قیود و سازی برای قیود کنترلی نتایج حاصل از بهینه

تا  ۵نمودارهای  در بهینه جانمایی از حاصل دمایی و نتایج ۸ جدول
 ۹۶ مساله این در. اند شده داده ترین قطعات نشان برای بحرانی ۷

دهنده  نشان که است رفته کار به قید ۵۰۰ حدود و متغیر
با توجه به نتایج حاصل  .سازی است مساله بهینه بودن پیچیده

توان استنباط کرد که جانمایی بهینه مورد قبول است. با توجه به  می
خوبی ارضا نشده  های اینرسی فقط یک قید به بین ممان ۸جدول 

است که دلیل آن ارضاشدن قیود حرارتی و عدم تداخل است که در 
ر به صفر نزدیک و قابل اولویت تعریف شده بودند و دو قید دیگ

 قبول هستند.
 

 سازی نتایج حاصل از بهینه )٨جدول 
 مقادیر قید 

 )𝑘𝑔.𝑚2( مقادیر ممان اینرسی
𝐼𝑥𝑦 ۹۱/۰ 
𝐼𝑥𝑧 ۳/۰ 
𝐼𝑦𝑧 ۴/۵- 

 𝑚𝑚3( ∇𝑉 ۰( مقدار کل تداخل
 

 
 سازی بهینه از بعد و قبل سی قطعه دمای )۵نمودار 

 
 سازی بهینه از بعد و قبل یک و سی قطعه دمای )۶نمودار 

 

 
 سازی بهینه از بعد و قبل سی و دو قطعه دمای )٧نمودار 

 
 ۷ نمودارهای تداخل، عدم و کنترلی قیود برای آوردن نتایج از پس

 بر را سازی بهینه فرآیند از بعد و قبل (C°) تجهیزات دمای ۹ تا
 .دهند می نشان) ثانیه( زمان حسب

 ٣٢ و ۳۱ ،٣٠ قطعه سه که کرد استنباط توان می فوق نمودارهای از
 از پس شد، می مصرف آنها حرارتی برای توان بخش زیادی از که

 هم روی آنها دمای مناسب، مکان در قرارگرفتن و سازی بهینه
 ندارند نیازی حرارتی توان به دیگر و است رفته بالا C۲۰°نزدیک 

 .اند گرفته قرار مجازشان دمایی بازه در بهینه جانمایی در چون
 قابل طور با اعمال قیود حرارتی به مساله جانمایی بهینه، به بنابراین
 یعنی. ایم مساله دست یافته انتظار مورد به هدف ای ملاحظه
 شده درنظرگرفته قیود و سازی بهینه الگوریتم از استفاده با درنهایت
 رهماهوا گرم نقاط در سرد قطعات و سرد نقاط در را گرم قطعات

توان اولیه مورد نیاز  از بسیاری توان مجموع در که اند شده جانمایی
 به درنهایت امر این و است شده کم حرارت کنترل زیرسیستم

 .انجامد می هزینه جرم ماهواره و شدن کم
آمده است تا با مشاهده  قطعات بحرانی، مینیمم دمای ٨در نمودار 

سازی مشخص  آن تفاوت دمای این قطعات قبل و بعد از بهینه
 شود.

 

 
 سازی مینیمم دمای قطعات بحرانی قبل و بعد از بهینه )۸نمودار 

 
دمای قطعات قبل و  ۹آمده، در جدول  دست با توجه به دماهای به

 سازی ذکر شده است. بعد از بهینه
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آمده، توان حرارتی مورد نیاز تمامی  دست دماهای جدید به براساس
ذکر شده  ١٠اند که نتایج در جدول  قطعات دوباره محاسبه شده

 توان که شود می نتیجه امر این ١٠و  ٦ های جدول مقایسه است. با
 دو مورد در. است کرده پیدا کاهش وات١٣/١٤ مقدار به نیاز مورد

 در قطعات این کنترلی، قیود به ارضاینیاز  دلیل به ٢٥ و ٢٤ قطعه
 هم سازی بهینه فرآیند از طی بعد که حتی اند شده جانمایی نقاطی

 .دارند نیاز حرارتی توان به
 

 گراد سازی بر حسب درجه سانتی دمای قطعات قبل و بعد از بهینه )۹جدول 

قبل از  قطعه
 سازی بهینه

بعد از 
قبل از  قطعه سازی بهینه

 سازی بهینه
از  بعد
 سازی بهینه

۱ ۰۷/۱- ۲۳/۱- ۱۷ ۸/۰- ۰۴/۱- 
۲ ۶۸/۰- ۳۸/۲- ۱۸ ۹۴/۰- ۹۳/۰- 
۳ ۶۳/۰- ۱۵/۲- ۱۹ ۴۵/۱- ۲۹/۳ 
۴ ۹/۰- ۰۷/۱- ۲۰ ۹۹/۰- ۹۳/۰- 
۵ ۱۹/۱- ۵۵/۱- ۲۱ ۰۲/۱- ۲۱/۱- 
۶ ۸۴/۳ ۹۸/۳- ۲۲ ۳/۱- ۴۷/۰- 
۷ ۵۶/۴ ۳۵/۴ ۲۳ ۴۴/۴- ۳۸/۳ 
۸ ۴۲/۵ ۰۲/۴- ۲۴ ۴۸/۴- ۴۹/۴- 
۹ ۲۸/۳ ۸۲/۳- ۲۵ ۴/۴- ۸۹/۳- 
۱۰ ۰۷/۳ ۷۵/۴ ۲۶ ۰۲/۱- ۴۹/۰- 
۱۱ ۲۳/۴ ۸۴/۴- ۲۷ ۲۹/۱- ۱- 
۱۲ ۳۵/۵ ۹۹/۳ ۲۸ ۳۷/۱- ۸۲/۰- 
۱۳ ۸۸/۳ ۳۷/۲ ۲۹ ۰۳/۱- ۳۸/۱- 
۱۴ ۴۹/۱ ۲۴/۰- ۳۰ ۴۴/۴- ۴۲/۳ 
۱۵ ۲۲/۱- ۷۷/۰- ۳۱ ۴۷/۴- ۴۲/۲ 
۱۶ ۷۵/۰- ۹۳/۰- ۳۲ ۶۳/۴- ۷۵/۲ 

 
 سازی بر حسب وات بهینه از بعد قطعات نیاز مورد توان )۱۰جدول 
 توان قطعه توان قطعه توان قطعه توان قطعه

۱ ۰ ۹ ۰ ۱۷ ۰ ۲۵ ۴۶/۳ 
۲ ۰ ۱۰ ۰ ۱۸ ۰ ۲۶ ۰ 
۳ ۰ ۱۱ ۰ ۱۹ ۰ ۲۷ ۰ 
۴ ۰ ۱۲ ۰ ۲۰ ۰ ۲۸ ۰ 
۵ ۰ ۱۳ ۰ ۲۱ ۰ ۲۹ ۰ 
۶ ۰ ۱۴ ۰ ۲۲ ۰ ۳۰ ۰ 
۷ ۰ ۱۵ ۰ ۲۳ ۰ ۳۱ ۰ 
۸ ۰ ۱۶ ۰ ۲۴ ۸/۳ ۳۲ ۰ 

 
 بهینگیهمگرایی معیار  -۵-۵
 .است شده بیان تکرار هر برای هدف تابع بهینه مقدار ٩نمودار  در

 بهینه نقطه به تکرار ٨ در الگوریتم شود طور که مشاهده می همان
 همچنین و کرده بهینه را هدف تابع هم که شود می همگرا
 عدم قیود و کنترلی قیود است ذکر شده ٨ جدول در که گونه همان
 کامل طور به هم دمایی و حرارتی قیود. است نموده ارضا را تداخل
 آمده قابل قبول هستند. دست مقادیر به که شد بررسی

 

 
 ژنتیک الگوریتم همگرایی چگونگی )٩نمودار 

 

 بندی جمع -۵-۶
 با یک ماهواره بهینه جانمایی به یابی دست برای تحقیق این

گرفت.  صورت تداخل عدم قیود و کنترلی، حرارتی قیود درنظرگرفتن
ابتدا یک جانمایی اولیه از قطعات ماهواره صورت پذیرفت. سپس 

ینت فلوئ-ینداسدسکتاپ و  افزار ترمال ماهواره با این جانمایی در نرم
تحلیل حرارتی شد تا شرایط بحرانی حرارتی مداری و قیود حرارتی 

سازی جانمایی  افزار متلب بهینه به دست آید. در مرحله بعد در نرم
شده، انجام شد. الگوریتم  به قیود و تابع هدف تعریف با توجه

 که این به توجه باکاررفته در این تحقیق الگوریتم ژنتیک است.  به
 و افزاید می طراحی پیچیدگی بر هم فعال روش به حرارت کنترل

بار از  برای اولین تا شد آن بر سعی دهد، می افزایش را ها هزینه هم
عنوان ابزار کنترل حرارت غیرفعال در ماهواره  بهچیدمان بهینه اجزا 

 جرمی بودجه کمترشدن به سازی بهینه این نتیجه استفاده شود. در
 و ماهواره بیشتر ذاتی پایداری و حرارت کنترل زیرسیستم توانی و

 طراحی این. انجامید پروژه هزینه و طراحی پیچیدگی کاهش
 کمتری حرارتی توان دیگر های جانمایی به نسبت بهینه جانمایی

 دارد. نیاز
 

در انجام  رانیا ییپژوهشگاه فضا یهاتیاز حماتشکر و قدردانی: 
 شود. یم یپژوهش قدردان نیا

 ای(به طور کامل  یگرید هیمقاله تاکنون در نشر نیااخلاقی:  تاییدیه
چاپ  ای یبررس یبرا نیاست. همچن دهیاز آن) به چاپ نرس یبخش

مقاله  یعلم اتیارسال نشده است. ضمناً محتو یگرید هیبه نشر
بر  جیبوده و صحت و اعتبار نتا سندگانینو یعلم تیحاصل فعال

 است. سندگانیعهده نو
ها با سازمان یتعارض منافعگونه  چیمقاله حاضر هتعارض منافع: 

 ندارد. گریو اشخاص د
نگارنده  (نویسنده اول)، خانقاهی ویسیایمان  سهم نویسندگان:

 %)؛٥٠مقدمه/پژوهشگر کمکی/تحلیلگر آماری/نگارنده بحث (
/نگارنده پژوهشگر اصلینگارنده مقدمه/(نویسنده دوم)،  مهدی فکور

(نویسنده سوم)، پژوهشگر  شهریاری مهران %)؛٣٠بحث (
 %)٢٠کمکی/تحلیلگر آماری (

و  رانیا ییپژوهشگاه فضا یمال تیپژوهش با حما نیامنابع مالی: 
 است. رفتهی/ ق صورت پذ۴۰۷/۱۰۵۰/۹۶) ۱۰با گرنت شماره (

 
 فهرست علایم -۶

𝒃𝒊 متر) عرض اجزای مکعبی (میلی 
𝑪𝒊𝒋 کوپلینگ هدایتی 
𝑪𝒑  ظرفیت گرمایی هر قطعه(J/kgc) 
𝒉𝒊 متر) ای (میلی ارتفاع اجزای مکعبی و استوانه 
𝑰𝒙𝒚  ممان اینرسی در صفحهxy  (کیلوگرم بر مترمربع) 
𝑰𝒙𝒛  ممان اینرسی در صفحهxz (کیلوگرم بر مترمربع) 
𝑰𝒚𝒛  ممان اینرسی در صفحهyz (کیلوگرم بر مترمربع) 

𝑱𝒚𝒊 
امین عضو در سیستم مختصات محلی  iممان اینرسی 

 (کیلوگرم بر مترمربع)
𝒎𝒊 (کیلوگرم) جرم قطعات 
𝑸̇𝑯  (ژول)توان مورد نیاز هر قطعه 

𝑸̇𝐃𝐢𝐬𝐬𝐢𝐩𝐚𝐭𝐢𝐨𝐧 (ژول) توان اتلافی 
𝑸𝐬𝐭𝐨𝐫𝐞 (ژول) مقدار ذخیره انرژی 
𝑸𝐢𝐧 (ژول) انرژی ورودی 
𝑸𝐨𝐮𝐭 (ژول) انرژی خروجی 

𝑸𝐠𝐞𝐧𝐞𝐫𝐚𝐭𝐢𝐨𝐧 (ژول) گرمای تولیدی 
𝑸𝐞𝐧𝐯𝐢𝐫𝐨𝐧𝐦𝐞𝐧𝐭 (ژول) گرمای رسیده از محیط به ماهواره 

𝑹𝒊𝒋 کوپلینگ تشعشعی 
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𝒕𝒊  دمای قطعات در مدار(°C) 
𝑻𝒋  دمای هر نقطه از طبقات ماهواره(°C) 

𝒙𝟑𝒊−𝟐 متر) مختص اول مرکز جرم قطعات (میلی 
𝒙𝟑𝒊−𝟏 متر) مختص دوم مرکز جرم قطعات (میلی 
𝒙𝟑𝒊 متر) مختص سوم مرکز جرم قطعات (میلی 
𝒙𝒎  متر) (میلیمختص اول مرکز جرم ماهواره 
𝒚𝒎 متر) مختص دوم مرکز جرم ماهواره (میلی 
𝒛𝒎 متر) مختص سوم مرکز جرم ماهواره (میلی 

 علایم یونانی
𝜶𝒊 (رادیان) زاویه چرخش اجزای مکعبی 
𝛔𝛔  ثابت استفان بولتزمن(W/m2k4) 
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