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Abstract 

The results show that the lidar in cold orbital conditions has a temperature 

increase of about 38 degrees Celsius due to thermal design. Also, the range of 

temperature fluctuations before applying thermal design in the cold state of 

temperature changes in a circuit is about 14 degrees and after designing these 

fluctuations have been reduced to about 5 degrees. In hot conditions, the 

temperature conditions have improved a lot after the design and the maximum 

operating temperature is about 27 degrees the average temperature has decreased 

by about 22 degrees, while the temperature fluctuations have also decreased by 

21 degrees. A significant temperature increase has occurred in the receiver after 

applying the thermal design in cold conditions, which is still within the allowed 

range. This is despite the fact that in hot conditions, after applying the thermal 

design, there was no significant change in the temperature of the receiver. In the 

case of the reflector, the conditions are completely different, so the minimum 

temperature in cold conditions has increased by 42 degrees and the maximum 

temperature has decreased by 7 degrees in hot conditions. In addition, 

temperature changes have become more uniform in both cases. 
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 ، تهران، ایرانرانیا  ییماهواره، پژوهشگاه فضا یهاسامانهپژوهشکده 

 me.shahryari@isrc.ac.ir: ایمیل نویسنده مخاطب*

 چکیده 

عبور دهنده نور و در نهایت تغییر مسیر نور از    عناصر های اپتیکی منجر به تغییر ساختار  تغییرات دما در سامانه 
گیری از عنوان یک زیرسامانه الکترواپتیکی سنجش از دور فعال با بهره شود. محموله لیدار به  راستای اولیه می 

لیزر اهداف را پایش می  لیدار حساس فناوری  به دما، لیزر می کند. در  باشدکه تاثیر بسیار زیادی بر ترین ماژول 
پایداری حرارتی دارد. ماهواره سنجشی مورد بررسی در این پژوهش دارای محموله لیدار است که در مدار دایروی 

ارتفاع   از سطح زمین با دوره تناوب    500به  انحراف  105کیلومتر  و زاویه  با هدف پایش محیطی و   º98دقیقه 
بازه حرارتی محیطی،   دار، ی ل   محموله   و   ماهواره   ی حرارت   ی ساز ه ی شب   منظور به هواشناسی در مدار قرار خواهد گرفت.  

در نرم افزار ترمال   یهندس   ی اضی مدل ر   ک ی   صورت ه ب   ی مشخصات مدار   ز ی و ن  یک ی و ترمواپت   ی مشخصات هندس 
  ماهواره   مختلف   یها المان   ، نمند زما   یتلفات حرارت   ز ی و ن  ی کی ز یو سپس با توجه به مشخصات ترموف   جاد ی دسکتاپ ا 

  مورد   ی عملکرد   و   ی مدار   مختلف   ی مودها   در   ی حرارت   ی اض ی ر   مدل   ک ی  قالب   در   ی حرارت   شبکه   ک ی   محموله   و 
در    دار ی محموله ل طراحی حرارتی باعث شده است که    د ده نتایج نشان می   . شده است   گرفته   قرار   ی حرارت   ل ی تحل 
قبل از    یی نوسانات دما بازه    ن یهمچن  را ثبت نماید.   گراد ی درجه سانت   38حدود    ی دما   ش ی افزا  ی سرد مدار   ط ی شرا 

نوسانات به   ن ی ا  ی درجه و بعد از طراح  14حدود  دار م  ک ی در  یی دما  رات یی در حالت سرد تغ ی حرارت  ی اعمال طراح 
 حداکثر و    افته ی بهبود    ار ی بس   ی بعد از طراح   یی دما   ط ی شرا   زی ن   ی گرم مدار   ط یاست. در شرا   افته ی درجه کاهش    5حدود  

نوسانات    نکه ی ضمن ا   . است   افته ی درجه کاهش    22حدود    ز ی ن   یی درجه و متوسط دما   27حدود    ی عملکرد   ی دما 
افزایش دمایی قابل توجهی در مورد گیرنده بعد از اعمال طراحی حرارتی   است.   افته ی درجه کاهش    21  ز ی ن   یی دما 

در شرایط سرد اتفاق افتاده که البته همچنان در محدوده مجاز قرار گرفته است. این درحالی است که در شرایط  
شرایط کاملا  گرم بعد از اعمال طراحی حرارتی تغییر زیادی در دمای گیرنده روی نداده است. در مورد بازتابنده  

کاهش  درجه    7گرم    ط ی و حداکثر دما در شرا   ش ی درجه افزا   42به نحوی که حداقل دما در شرایط سرد    بوده متفاوت  
 داشته است. ضمن اینکه تغییرات دمایی نیز در هر دو حالت یکنواخت تر شده است.

 سنجشی، کنترل حرارت، شبیه سازی عددیلیدار، محموله، ماهواره : کلیدی  هایواژه 

 12345اختصارات 

 Light Detection and Ranging (Lidar) مدل ریاضی مهندسی

 Geometrical Mathematical Model 
(GMM) 

 Thermal Mathematical Model مدل ریاضی حرارتی 

ای پارامترهای توده  Lumped Parameter Method (LPM) 

 Partial Differential Equations (PDEs) معادلات دیفرانسیل جزئی 

 Ordinary Differential Equations (ODEs) معادلات دیفرانسیل معمولی 
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 و .... یستمیس یبر اساس ملاحظات طراح یماهواره سنجش کی داریمحموله ل یحرارت یسازمدل
 ژوهشی علوم و فناوری فضاییپ -فصلنامة علمی

 82 / ( 56)پیاپی  1402تابستان   /2شمارة  /16دورة 

ها مبتنی بر بازگشت الاستیک و یا غیرالاستیک پرتو موج ماهواره
الکترومغناطیس )لیزر( ارسال شده از سوی یک گسیلنده لیزر و 

پراکنده شده بازگشتی از اتمسفر و  هایآوری و ثبت سیگنالجمع
کاررفته  ه. لیزر باستسایر اهداف توسط سامانه اپتیکی )تلسکوپ( 

 است در محموله لیدار متناسب با نوع ماموریت ماهواره متفاوت

 ماژول لیزر، سامانه اپتیکی ،رو چیدمان سامانه لیداراز این. [1-4]

برداری، پایش و ی لیدار با کاربردهایی نظیر نقشههامحموله
های قائم اتمسفر، هواویزها، گردوغبار، ابرها، گیری پروفایلاندازه

های بالستیک؛ طراحی و لایه مرزی اتمسفر و رهگیری موشک
بخش لیزر و گسیلنده لیزر، محموله لیدار شامل سه  شود.ساخته می

کننده و بخش الکترونیک است. گسیلنده لیزر پرتو لیزر را در دریافت
طول موج مشخص متناسب با نوع ماموریت ماهواره به سمت  یک

اهداف ارسال و سیگنال بازگشتی و پراکنشی از سوی هدف توسط 
کننده )گیرنده( شود. زیرسیستم دریافتآوری میتلسکوپ جمع

که بر  ستهاکنندهکوپ، آشکارسازها، حسگرها و تقویتشامل تلس
های ش سیگنالروی شاسی اپتیکی جانمایی شده است. پرداز

 .دریافتی در بخش الکترونیک محموله محفظه لیدار نصب شده است

 
حموله لیدار. ناسا دارای م "سگل"نمایی تغییر یافته از ماهواره سنجشی  -1 شکل

 [1]در شکل تلسکوپ و ماژول لیزر محموله لیدار مشخص شده است

 و بازدهسنجشی لیداری،  هایماهواره ماموریت در بحرانی پارامتر
لیزر  روینشانه است. از دیگر پارامترهای مهم، دقت لیزر بهینه عملکرد

 اپتیکی همراستایی و پرتوگسیلنده هدایت سیستم می باشد که نیازمند
 شدیداً چیدمان این صحیح ترازمندی طرفی از است، لیدار محموله دقیق

 دما تغییرات بروز و است وابسته حرارتی هایگرادیان و دما به
 دما افزایش همچنین. زندمی هم بر لیزر یک در را اپتیکی راستاییهم

                                                           
7.  MOLA 

8.  MLA 

9.  LOLA 
10.  CALIPSO 

 حالت لیزرهای پمپی دیودهای عملکرد بر و شودمی لیزر بازده افت باعث
های حسگرهای بکاررفته در سامانه .است گذار تاثیر YAG -Ndجامد

الکترواپتیکی مانند لیدار با کاربرد فضایی دارای بازه دمایی محیطی و 
عملکردی مشخصی هستند. خواص اپتیکی و حرارتی تجهیزات 

های یک سامانه لیدار با یکدیگر متفاوت الکترونیکی، اپتیکی و المان
است و هریک از این تجهیزات در زمان عملکرد محموله لیدار در فضا 

 طیشرانسبت به تغییر دما پاسخ متفاوتی خواهند داشت. از اینرو، بررسی 
سیستمی در های طراحی سیستمی و زیرمترین چالشیی یکی از مهدما

 باشد. ماهواره می
هایی با های انجام شده در خصوص ماهوارهبررسی

و پمپاژ دیودی در دنیا  YAG - Ndهای مشابه لیدار با لیزر محموله
)تاریخ پرتاب   7ماهواره مولا حرارتدهد زیر سیستم کنترل نشان می

تشکیل شده است. در ماهواره گلاس ( از هیتر و ترموستات 1995
های های حرارتی بسته،  در ماهوارهاین زیر سیستم با سه سری لوله

( با هیتر و ترموستات 2002و  1999)تاریخ پرتاب   9و لولا  8ام ال ای
باشند. زیر حرارتی مهمترین اجزا زیر سیستم کنترل حرارت می

( ناسا 2006تاب )تاریخ پر 10کالیپسوسیستم کنترل حرارت ماهواره 
به عنوان جدیدترین ماهواره در مدار در حال حاضر، از هیترهای 

تشکیل شده است.   11های عایق حرارتیکنترل کننده فعال و پوشش
با استفاده از  12مازاد حرارت تولیدی لیزر در باکس الکترونیکی

رادیاتورهای تعبیه شده در سمت فوقانی هر محفظه به بیرون منتقل 
ساخته  J55Mمحموله لیدار کالیپسو از فیبر   13سازه ماژولارشود. می

باشد می m-kوات بر  30شده است. رسانش حرارتی این سازه حدود 
درصد کمتر  15ای نسبت به آلومینیوم حدود که از نظر هزینه

امکان انتقال حرارت از سازه به  ،باشد. با این رسانش گرمایی کممی
س الکترونیکی لیزر به شدت کاهش رادیاتورهای نصب شده در باک

یابد. در سازه کالیپسو، شاسی اپتیکی، محفظه محموله و تلسکوپ می
علت پیچیدگی و سطح بالای به اند.بندی شدهاز یکدیگر عایق

های فناوری تحقیقاتی زیادی در خصوص طراحی و ساخت ماهواره
له سازی حرارتی محموسنجشی با محموله لیدار و به تبع آن مدل

هایی بررسی شد و در ادامه آن انجام نشده است هرچند در بالا نمونه
سازی حرارتی در داخل های مدلمشابه دیگر و هم به نمونهموارد 

 کشور اشاره خواهد شد.

ترین ماهواره لیداری طراحی، ساخته و پرتاب شده دنیا در تازه
یک ماموریت فضایی مشترک فرانسه   14موسوم به مرلین 2017سال 

ایی متان در جو گیری گاز گلخانهو آلمان است که با ماموریت اندازه
 کیلوگرم 400و تکمیل شبکه پایش ثبت شده است. پلت فرم ماهواره 

11. MLI 

12.  EBOX 

13.  PROTEUS 
14.  MERLIN 
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انس فضایی فرانسه بر اساس خط ژمرلین ، توسط شرکت ایرباس و آ
حی و تحولات. طرا MYRIADEبه نام  MYRIADEتولید جدید 

هایی در افزایش بازده ساخته شده است. در این ماهواره نوآوری
ها و توان لیزر فرستنده، پردازش دادههای خورشیدی، سلول
 [.5] روی انجام شده استسازی و کنترل مدار و نشانهذخیره

 ةگرفته در حوزهمچنین در جدیدترین تحقیقات صورت
 لیو تحل هیتجز و یکیمکان یطراح [6مرجع ]در های مکعبی ماهواره

وک شو پاسخ  یبا توجه به ارتعاش تصادف U 12ماهواره  کی یحرارت
و  است شده انجام یجداساز نیارتعاشات حو  مایمربوط به پرتاب فضاپ
 اتورها،یادراز جمله  ،یاتلاف حرارت یهاستمیس محققان در این مقاله،

و از رنگ  ،را طراحی کیترموالکتر یهاکنندهخنک و یحرارت یهالهلو
 .انداستفاده کردهمحموله لیدار حفظ عملکرد  یبرا کیدرجه  ییفضا

در خصوص پرز و همکاران نتایج تحقیقات انجام شده توسط 
عادل تجزیه حرارتی یک ماهواره کوچک با ادغام مستقیم معادلات ت

ر داثربخشی مناسبی تقریب با شده دو گره حرارتی یک مدل کوچک
یک  ارائه این کارهدف دنبال داشته است. سازی بهدقت مدلافزایش 

تی روش تحلیلی ساده برای مطالعه تغییرات دما و پایداری حرار
های خورشیدی های کوچک )میکرو و نانو( چرخشی با پانلماهواره

 [.7] بوده استشده روی بدنه نصب
ره کورپینو و همکاران طراحی حرارتی و تحلیل یک نانوماهوا

انجام حرارتی  ارتفاع را مورد توجه قرار دادند. تحلیلدر مدار کمجشی سن
به  تکنیک تورینوپلییافته در دانشگاه در یک نانوماهواره توسعهشده 

 [.8] عنوان نوآوری در این دانشگاه به ثبت رسیده است
مطابق با بررسی انجام شده در داخل کشور تحقیقات زیادی در 
این خصوص انجام نشده است هرچند خانقاهی و همکاران در سال 

منظور به حداقل رساندن میزان توان مصرفی زیرسیستم کنترل به 1398
حرارت ماهواره با در دست داشتن مدل هندسی و شرایط و پارامترهای 

های ماهواره براساس زیرسیستم بهینهمداری به طراحی جانمایی 
 آنها. براساس نتایج تحقیقاتی انجام دادندالزامات حرارتی و کنترلی 

علاوه بر اینکه قید سیستمی بودجه توانی ارضا شده، توان زیرسیستم 
کاهش پیدا کرده است. برتری این روش % 66کنترل حرارت به میزان 

دست خواهد صل، مدلی بهدر این است که با رعایت طرح جانمایی حا
آمد که نیاز به زیرسیستم کنترل حرارت با پیچیدگی کمتر و توان 

یابد، محدودتری دارد و در نتیجه علاوه بر اینکه جرم ماهواره کاهش می
دهقان همچنین [. 9] قابلیت اطمینان ماهواره نیز افزایش خواهد یافت

رت برای بهینه زیرسیستم کنترل حراطراحی و همکاران طراحی 
افزار تحلیل حرارتی های کوچک را ارایه کردند. آنها ابتدا نرمماهواره

مورد نیاز را تدوین کردند و سپس با دانستن اطلاعات مدار و ماهواره، 
شده و شارهای حرارتی ورودی و خروجی سازیموقعیت ماهواره شبیه

 دست آمدند. در این تحقیق طراحی بهینه چندموضوعی زیرسیستمبه
افزاری صورت های نرمکنترل حرارت ماهواره از طریق توسعه روش

 [.10] استپذیرفته 
در این پژوهش با هدف استخراج پارامترهای بحرانی در  

طراحی سیستمی ماهواره رفتار حرارتی یک نمونه ماژول لیزر در 
محموله لیدار ماهواره سنجشی با ماموریت و پارامترهای مداری 

های ها، گلوگاهنین چالشچو تحلیل و همسازی مشخص شبیه
از  شود.حرارتی طراحی محموله لیدار و الزامات سیستمی بررسی می

سازی شرایط حرارتی محموله سنجشی لیدار، با توجه رو، شبیهاین
های مذکور یا پیشین به ابعاد و الزامات مرتبط با آن که در نمونه

ای سیستمی و مورد بحث نیست، با هدف استخراج پارامتره
زیرسیستمی و باتوجه به سناریو ماموریت و در ابعاد یک ماهواره 

های های ماهواره در سطح کشور از جنبهبزرگ نسبت به سایر کلاس
 باشد.نوآوری این پژوهش می

 مبانی نظری کنترل حرارت و نویز حرارتی

عبور  هایلماناهای اپتیکی منجر به تغییر ساختار تغییرات دما در سامانه
شود. دهنده نور و در نهایت تغییر مسیر نور از راستای اولیه می

کی لیدار، ها در سامانه اپتیجایی المانهطورکلی، تغییر شکل و جاببه
پتیکی اخمش سازه، اغتشاش در پایداری همراستایی و یا تغییر خواص 

 تاندارداس با . مطابق[11] شودباعث ایجاد انحراف در مسیر پرتو می
 و حرارتی مدیریت ماهواره حرارت کنترل سیستم زیر ECSS فضایی

های شماهواره، حذف نویزها و طراحی به رو گرمایی تعادل برقراری
 رلکنت و حرارتی طراحی ملاحظات بررسی دهد.را انجام می مختلف
 فهاضا گرمای آن طی که است هاییروش شامل لیدار محموله حرارتی

 یا درومی بین از اپتیکی و الکترونیکی تجهیزات توسط شده تولید
 انجام حرارتی تعادل قراری بر منظور به رفتهازدست دمای سازیجبران

 ظحف ثابت بهینه حالت در لیزر عملکردی دمای همواره و شودمی
 شود.می

 فضا یحرارت طیمح

 یحرارت طیمح ریها به شدت به تأثماهوارهی اتیطول عمر عملو عملکرد 
و در  ستین داریپادر فضا  یحرارت طیدارد. مح یارائه شده در فضا بستگ

توجه به  با نیکند. همچنیم رییتغ یاصورت دورهبه یاتیطول دوره عمل
 ،یرارتح یسازمتفاوت است. به منظور انجام مدل یمدار یهایژگیو

 طید. محشو فیتعر قاًیدق دیبا کندیتجربه مماهواره که  یطیمح یدما
 میمستق یدر فضا شامل تشعشعات حرارتماهواره  کی یحرارت
شان ن (2)است که در شکل  یاارهیو مادون قرمز س دویآلب ،یدیخورش

 داده شده است.
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 در فضا ماهواره کی یحرارت طیمح -2شکل 

ویز ننین در هر سامانه الکترواپتیکی، ملاحظات مربوط به چهم
صورت طبیعی است. نویز حرارتی بهحرارتی از اهمیت خاصی برخوردار 

ب ناپذیر نویز حرارتی به عنوان یک واقعیت اجتنا .حالت گاووسی دارد
های متعددی و استاندارد برای سامانه الکترواپتیکی، با استفاده از روش

های کاهش باشد. شیلدینگ )محافظ( و اعمال روشقابل بررسی می
همه  .[12] باشده لیدار میهای متداول در هر ساماندما از جمله روش

خروجی  توان ورودی تزریق شده به لیزر در محموله لیدار، به عنوان
ود خ شود و بخشی از آن توسط حرارت ایجاد شده توسط دریافت نمی
ش یابد که هرچه دمای عملکردی لیزر افزایطوریشود. بهلیزر تلف می

ت این صور یابد. دربازده و توان اپتیکی خروجی لیزر کاهش می
یستم سناریوهای عملکردی و چرخه کار لیزر و سایر ملاحظات زیر س

وسط لیزر کند. گرمای ایجاد شده تکنترل حرارت نقش مهمی را ایفا می
د که لیزر کندر یک محموله لیدار در حین کار، از این نظریه پیروی می

د. از کنحجم زیادی از انرژی را در سطح مقطع بسیار کم متمرکز می
کی مواد طرفی در نظر گرفتن انرژی هر پالس لیزر و خواص ترمودینامی

 . استحی رفته در یک سامانه لیزر از ملاحظات بسیار مهم طرا کارهب

 سازیشبیه

سناریو ابتدا  دار،یل محموله و ماهواره یحرارت یسازهیشب منظوربه
 و یمشخصات هندسماموریت ماهواره، بازه حرارتی محیطی، 

 یهندس یاضیمدل ر کی صورتهب یمشخصات مدار زیو ن یکیترمواپت
15  (GMMدر نرم افزار ترمال دسکتاپ ا )و سپس با توجه  دهیگرد جادی

 مختلف عناصر زمانمند یتلفات حرارت زیو ن یکیزیبه مشخصات ترموف
 یاضیر مدل کی قالب در  16یحرارت شبکه کی محموله و ماهواره

 و یمدار مختلف یمودها در سپس و شده جادیا (TMM)  17 یحرارت
 یبرا مقاله نیا در .است شده گرفته قرار یحرارت لیتحل مورد یعملکرد

استفاده شده است.   18یاتوده یپارامترها روش از مدل یحرارت لیتحل

                                                           
15.  Geometrical Mathematical Model 

16.  Thermal Network 

17.  Thermal Mathematical Model 
18.  Lumped Parameter Method (LPM) 

 ،ییفضا شدهعیتوز یکیزیف یهاستمیرفتار س فیتوص ،یاروش توده
 یهاتیمتشکل از موجود یتوپولوژ کیرا در  ،یکیالکتر یمانند مدارها

 بیتقر یرا تحت مفروضات خاص شدهعیتوز ستمیمجزا که رفتار س
)از جمله  یکیالکتر یهاستمیدر س روش نی. اکندیساده م کنند،یم

انتقال حرارت، ، 19یکیچند بدنه مکان یهاستمی(، سکیالکترون
 ییهامدل ای هاستمیممکن است با س نیاست. ا دیمف رهیو غ ک،یآکوست

 عیتوز ییصورت فضاها رفتار بهکه در آن شدهعیتوز یبا پارامترها
در نظر  یگسسته محل یهاتیها را در موجودآن توانیو نم شودیم

 ستمیس ،حالت یفضا یسازساده ،یاضینظر ر از .شود سهیگرفت، مقا
مدل   20یجزئ لیفرانسیو معادلات د دادهبعد محدود کاهش  کیرا به 

را به معادلات  یکیزیف ستمی( زمان و مکان سیبعدی)ب وستهیپ
 .دهدیتعداد محدود پارامتر کاهش م کیبا    21یمعمول لیفرانسید

 سناریو پیشنهادی ماموریت ماهواره
س لیدار ماهواره مدنظر یک ماهواره سنجشی با یک محموله فعال از جن

، دوره زمینکیلومتر از سطح  500است که در مدار دایروی به ارتفاع 
رار خواهد قدر مدار  º98ثانیه( و زاویه انحراف  5677دقیقه ) 105تناوب 

 گرفت. این ماهواره با هدف پایش محیطی در نظر گرفته شده و
 ست:اماموریت آن تصویربرداری برای استخراج داده با اهداف زیر 

 بررسی شرایط ابرها و ارتفاع و ساختار عمودی آنها 

 ها در اتمسفر آئروسل 

  سطح پوشش برف 

 های کشورهای موجود در یخچالمیزان یخ 

 های منابع سطحی و مشخصات آنهاعمق آب 

 یاهینقشه توپوگرافی با تعیین صافی، میزان بازتابش و پوشش گ 

ها برای این با توجه به در نظر گرفتن این مجموعه از ماموریت
و  532در دو طول موج  محموله، لازم است که لیزری با قابلیت تابش

ژول در نظر میلی 35و  75نانومتر که به ترتیب با توان تابش  1034
هرتز  40استفاده کرده و با فرکانس  Nd-YAGگرفته شود. لیزر از پمپ 

نانوثانیه ایجاد خواهد کرد. )این به معنای آن  4های به مدت زمان پالس
ال خواهد بود( برای ایجاد نانوثانیه فع 160است که محموله در هر ثانیه، 

وات توان ورودی داشته  300هایی محموله باید نزدیک به چنین پالس
صورت محصول باشد تا علاوه بر تشعشع لیزر، بازتابش را دریافت و به

خروجی آماده کند. این محموله باید از تلسکوپی استفاده کند که بتواند 
ریافت کند، بر این اساس های مذکور را دها در طول موجبازخورد پالس

متری داشته و طول آن در سانتی 100تلسکوپ این محموله قطری 

19.  Mechanical Multibody Systems 

20.  Partial Differential Equations (PDEs)  
21.  Ordinary Differential Equations (ODEs) 
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متر است. این تلسکوپ علاوه بر آنکه از نظر استحکام حدود سانتی
ای است که فواصل اپتیکی را در ای دارای مشخصات ویژهسازه

 5درجه و تنها با  20های مجاز کنترل کند، لازم است در دمای محدوده
ای درجه حاشیه کنترل شود. از این رو، در ساختار این محموله مجموعه

های حرارتی و رادیاتورها لحاظ شده و کنترل حرارت دقیقی برای لوله از
شود که در ادامه به جزئیات آن اشاره خواهد شد. آن در نظر گرفته می

کیلوگرم  300با توجه به مجموع این شرایط، جرم محموله در حدود 
ی لیدار با الزامات، قیود و از آنجا که عملیات محموله واهد بود.خ

ها اشاره شد، دارای ملاحظات فراوانی است، شرایطی که در اینجا به آن
های کارکرد دائم آن مقدور نخواهد بود. از طرف دیگر، محدودیت

صورت پیوسته مورد های لیزر مانع از آن خواهند شد که بهفناورانه پمپ
ده قرار بگیرد. بنابراین با توجه به فناوری مورد استفاده در پمپ استفا

چنین نیازهای ماموریتی و با هدف حفظ محموله لیزر این محموله و هم
در مقابل مخاطرات سیستمی و جلوگیری از رخداد خرابی در محموله و 

صورت دائم از آن استفاده نخواهد شد. بر این اساس و مطابق سیستم، به
ریف ماموریت، محموله در هر سال در سه نوبت و در هر نوبت به با تع

 5روز فعال خواهد بود تا بتواند برای مدت زمان عمر عملیاتی  30مدت 
ی ماهواره )که بر اساس نیاز اولیه لحاظ شده( کارکردی باقی بماند. ساله

هایی وات، زمان 300بر این اساس و با توجه به توان مصرفی متوسط 
ها اعمال وله توان مصرفی به حداکثر خود خواهد رسید که پالسمحمدر 

ها، نسبت زمانی که محموله در توان شود. با توجه به مدت زمان پالس
 100حداکثری خود است به کل زمان عملیاتی آن، با فرض دوره وظیفه 

است که  9-10درصدی که در تعریف ماموریت آن دیده شده، از مرتبه 
اهد بود. با توجه به اینکه توان اتلافی محموله نیز در نظر خوقابل صرف
توان شود، پس میها و با توجه به تشعشع آن، متفاوت میهمین زمان

سازی کرده و فرض نمود که توان اتلافی در تمام در این بخش نیز ساده
 زمان عملیات یکسان و برابر با توان مصرفی است.

 بازه حرارتی محیطی و الزامات
های آن، استاندارد ثابت و الزامات حراراتی در ماهواره و محمولهبرای 

مشخصی وجود ندارد، چراکه برای هر پروژه فضایی متناسب با چیدمان فنی 
بایست الزامات سیستمی و طراحی پیاده سازی گردد. و شرایط محیطی می

سیستمی و برطرف شدن استخراج مشخصات سیستمی و زیر از طرفی با
های وابسته به آنها بازه تغییرات دمای محیطی در نظر گرفته محدودیت

را گراد + درجه سانتی85تا  -25بازه   LEOشود. معمولاً برای مدارهایمی
گیرند. متناسب با بازه عملکردی هر یک از تجهیزات محموله یا در نظر می

 درجه به عنوان حاشیه اطمینان بالا 10ماهواره در دمای مشخص، معمولاً 
به  هبست .[2] گیرندو پائین بازه پیشنهادی در سطح سیستم در نظر می

های محیطی حرارتی طراحی و اجرا شرایط عملکردی محموله لیدار تست
                                                           

22.  deployable 

شود: در حالت عملکردی بازه دمایی پیشنهادی برای تست حرارتی محیطی می
کار لیدار بهشود. در حالت آماده به پائین افزوده می 10به بالا و منفی  10مثبت 

ها شود. متناسب با نوع قطعات و ماژولده درجه به بازه تعریف شده اضافه می
به عنوان مثال برای  .شودتعریف و اجرا می ،های حرارتی برای تستسیکل

سیکل، برای  30سیکل، برای تجمیع پرخطر  60تجمیع با قابلیت اطمینان بالا 
 شود.یشتر طراحی و اجرا میو ب سیکل 100زیر سیستم اپتو الکترونیک 

 مشخصات فیزیکی 
های که در شکل طورفیزیکی ماهواره سنجشی مورد نظر همانساختار 

طورکلی از سه بخش عمده تشکیل هب ،نشان داده شده است (6)تا  (3)
 1400( سازه اصلی مکعبی شکل با ابعاد 1از:  استشده است که عبارت

پلتفرم و محموله روی آن نصب های میلیمتر، که تمامی زیر سیستم
که به وسیله    22چهار صفحه خورشیدی قابل گسترش( 2گردند، می

اند یک مکانیزم تاشونده و باز شونده در دو طرف ماهواره نصب شده
باشد متر میمیلی 1500در 1900هرکدام از آنها دارای سطحی به ابعاد 

الکترونیکی و های ( مجموعه محموله لیدار که شامل تعدادی جعبه3و 
های اپتیکی که همگی ای شامل قسمتمخابراتی و یک سازه استوانه

ذکر است که  شایان چنینسازه اصلی قرار دارند. هم z plusدر صفحه 
چهار تراستر مربوط به سیستم پیشران کنترل وضعیت ماهواره نیز در 

 اند. ماهواره نصب شده z minusصفحه 

 
 از ماهواره سنجشی با محموله لیدار گسترده نمایی -3شکل 

 
 نمایی از ماهوار سنجشی با محموله لیدار -4شکل 
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 موله لیدارماهواره سنجشی با محاتصال تلسکوپ به باس در نمایی از  -5 شکل

 
 نمایی از ماهواره سنجشی با محموله لیدار -6شکل 

تعدد های حرارتی مطراحی حرارتی بعد از انجام تحلیلمنظور به
 وبرای بدترین شرایط سرد  β=0⁰در زوایای بتای مختلف زوایای 

β=60⁰ (7)های برای بدترین شرایط گرم در نظر گرفته شد. در شکل 
  شماتیک این مدارها نشان داده شده است. (8)و 

 
 β=0⁰مدار با زاویه  - 7شکل 

 

 β=60⁰مدار با زاویه  - 8شکل 

                                                           
23.  Radition Links 

های ز ثابتهای حرارتی در شرایط سرد و گرم مداری ابرای انجام تحلیل
 ارائه شده است.( 1)متفاوتی استفاده شده که در جدول 

 های حرارتی مداریثابت -1جدول 

Q_IR 

[W/m^2] 
Albedo 

Factor 
Q_sun 

[W/m^2] 
 

 شرایط گرم مداری 1414 26/0 257

 شرایط سرد مداری 1322 19/0 218

 ( و انتهایBOLماموریت ) یابتداخواص ترمواپتیکی نیز در 
ر برابر د( با توجه به اینکه در گذر زمان و قرار گیری EOLمأموریت )

 با هم متفاوت LEOهای اتمی موجود در مدار تشعشعات و اکسیژن
دهند برای این منظور احی حرارتی را تحت تأثیر قرار میباشند و طرمی

های حرارتی حرارتی در مدلهای از مقادیر زیر برای انجام تحلیل
 استفاده شده است.

 خواص ترمو اپتیکی مورد استفاده در مدل -2جدول 

 
α_solar_BO

L 

ɛ_IR_ 
BOL 

α_solar

_ EOL 

ɛ_IR_ 
EOL 

Al_Anodised 12/0 45/0 4/0 65/0 

Black 95/0 87/0 93/0 87/0 

MLI 41/0 02/0 51/0 05/0 

OSR 07/0 86/0 1/0 86/0 

Solar cells 93/0 1 93/0 1 

White 17/0 92/0 55/0 92/0 

 سازی هندسی و حرارتی ماهوارهمدل
جهت محاسبه ضرایب شکل، مقادیر شارهای حرارتی محیطی دریافتی 

، ابتدا مدل ریاضی  23های تشعشعیاز خورشید و زمین و مقادیر لینک
های صورت ساده طراحی گردید. در شکلماهواره به (GMM)هندسی 

هندسی نشان داده شده است. طراحی مدل  سازی نمایی از مدل 6تا  3
صورت گرفت. با استفاده   24ترمال دسکتاپ افزارهندسی با استفاده از نرم

را طراحی نموده و  هندسی های پیچیدهتوان مدلاز این نرم افزار می
چنین خواص ترموفیزیکی خواص اپتیکی نظیر ضرایب جذب و نشر و هم

انتقال حرارت، چگالی و غیره را به آن اختصاص داد. نظیر ضرایب 
برای مدار مدل ماهواره مورد نظر نیز  βتوان ارتفاع و زاویه چنین میهم

مورد استفاده در  7075سازه ماهواره از جنس آلومینیم . [4] تعریف نمود
های فضایی در نظر گرفته شده است. سپس جعبه الکترونیکی به سازه

جنس آلومینیم با پوشش رنگ سیاه و میزان اتلاف شکل مکعب و از 
گره دیفیوژن  6وات مدل شد. این جعبه بوسیله  25حرارتی معادل 

24. Thermal DeskTop 
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سازی گردیده و در داخل ماهواره بر روی سطح پائینی آن قرار داده مدل
صورت دو بسته جداگانه که هها بشده است. در آخرین مرحله باتری

ماهواره نصب شده اند، طراحی روبروی یکدیگر روی صفحه میانی 
ها نیز با پوشش رنگ سیاه و میزان اتلاف حرارتی معادل گردیدند. باتری

گره دیفیوژن برای هر بسته مدل  6وات برای هر بسته، و توسط  4
دهد. های مورد نظر را نمایش میخواص اپتیکی پوشش 2شدند. جدول 

محاسبه مقادیر  پارامترهای مدار ماهواره که پیشتر ذکر شد، برای
شارهای حرارتی دریافتی از زمین و خورشید مورد نیاز خواهد بود، 

صورت زاویه بین بردار خورشیدی با صفحه مدار تعریف هکه ب  βزاویه
شود، تاثیر زیادی در میزان جذب شارهای حرارتی محیطی دارد. مدار می

محاسبات باشد. در این می (5شکل )مطابق  β=0° ماهواره برای زاویه 
 Z+صورتی است که جهت همحور مختصات روی مدل ثابت بوده و ب

مماس بر مدار در جهت حرکت ماهواره تعریف  +X  و  25به طرف زمین
 ،شوند. مقادیر ثابت استفاده شده در این محاسبات برای خورشیدمی

منظور  1 آلبیدو و تشعشعات مادون قرمز زمین مطابق با جدول شماره
 اند. شده

 سازی ریاضی حرارتیلمد
حت است که به شدت ت یندیفرآ ماهواره کی یحرارت یانرژ تیریمد
در  یطیمح شیعمده گرما هایمکانیزماست.  یطیمح شیگرما ریتأث

و  ودیآلب ،یدیخورش میماهواره در مدار، شار مستق عمر مفیدطول 
 کیجامع  یرخ هستند. اساسا، تعادل حرارتفروس -یاارهیس یهایانرژ

ره در برابر ارسال شده توسط ماهوا یژانر تیریتوان با مدیماهواره را م
ط قطعات تلف شده توس یبه اضافه انرژ یخارج طیاز مح یافتیدر یانرژ

 اصرعنسازی حرارتی به منظور مدل دست آورد.به یداخل یکیالکترون
های حرارتی ماهواره باید معادله بالانس حرارتی برای هر کدام از گره

زمان با طور همهطور جداگانه نوشته شود و سپس دستگاه معادلات بهب
های م از گرهمعادله بالانس حرارتی برای هر کدا ن،یبنابراهم حل گردد. 

 ت.نوشصورت زیر هبتوان یدر ماهواره را محرارتی 

(1) 𝐶
𝑑𝑇

𝑑𝑡
=  �̇�𝑖𝑛 − �̇�𝑜𝑢𝑡 

 دویبآل ،یدیشخورتواند در معرض دریافت شار هر گره حرارتی می
ی( کیکترونال زاتیاز تجه)ناشی اتلاف گرما نیز مادون قرمز و  ارهیو س

 باشد.
ز و مادون قرم تابشتواند از طریق هر گره حرارتی می همچنین

های حرارتی دیگر و یا فضای بینهایت در تبادل هدایت حرارتی با گره
 حرارتی قرار گیرد.

(2) 
�̇�𝑖𝑛 =  �̇�𝑠𝑜𝑙𝑎𝑟 + �̇�𝐴𝑙𝑏𝑒𝑑𝑜 + �̇�𝑝𝑙𝑎𝑛𝑒𝑡

+ �̇�𝑖𝑛𝑡𝑒𝑟𝑛𝑎𝑙 

                                                           
25.  Nadir Pointing 

(3) 
�̇�𝑖𝑛 =  �̇�𝑠𝑜𝑙𝑎𝑟 + �̇�𝐴𝑙𝑏𝑒𝑑𝑜 + �̇�𝑝𝑙𝑎𝑛𝑒𝑡

+ �̇�𝑖𝑛𝑡𝑒𝑟𝑛𝑎𝑙 

(4) �̇�solar = 𝛼𝑆qsolar𝐴𝑠𝑜𝑙𝑎𝑟 

(5) �̇�𝐴𝑙𝑏𝑒𝑑𝑜 = 𝑎𝛼𝑆qsolar(𝐹𝑠/𝑐−𝑝𝐴) 

(6) �̇�𝑝𝑙𝑎𝑛𝑒𝑡 = 𝜀𝜎𝑇𝑝𝑙𝑎𝑛𝑒𝑡
4 (𝐹𝑠/𝑐−𝑝𝐴) 

(7) qsolar = 1367.5/(𝐴𝑈)2 

به  یعجذب شده واق ییگرما یکه انرژ دیتوان فهمیمعادله م نیاز ا
عرض در م هیو ناح یسطح واقع یکیخواص ترمواپت د،یفاصله از خورش

 [.8] دارد یآن بستگ

(8) �̇�𝑜𝑢𝑡 =  �̇�𝑟𝑎𝑑𝑖𝑎𝑡𝑒𝑑 + �̇�𝑐𝑜𝑛𝑑𝑢𝑐𝑡𝑒𝑑 
صورت هب( 8رابطه ) صورتهبتوان یرا م بالانس حرارتیمعادله  ن،یبنابرا

رتی مدل برای هر گره حرارتی در شبکه حرا( 9رابطه ) صورتهکلی و ب
 ارائه کرد.ماهواره 

(9) 
𝐶

𝑑𝑇

𝑑𝑡
=  �̇�𝑠𝑜𝑙𝑎𝑟 + �̇�𝐴𝑙𝑏𝑒𝑑𝑜 + �̇�𝑝𝑙𝑎𝑛𝑒𝑡

+ �̇�𝑖𝑛𝑡𝑒𝑟𝑛𝑎𝑙 − �̇�𝑟𝑎𝑑𝑖𝑎𝑡𝑒𝑑

− �̇�𝑐𝑜𝑛𝑑𝑢𝑐𝑡𝑒𝑑 
 :شودصورت زیر نوشته میبه iکه فرم باز شده برای گره شماره 

(10) 

𝐶𝑖

𝑑𝑇𝑖

dt
=  �̇�𝑠𝑜𝑙𝑎𝑟,𝑖 + �̇�𝐴𝑙𝑏𝑒𝑑𝑜,𝑖 + �̇�𝑝𝑙𝑎𝑛𝑒𝑡,𝑖

+ �̇�𝑖𝑛𝑡𝑒𝑟𝑛𝑎𝑙,𝑖

− ∑ 𝐾𝑖𝑗(𝑇𝑖 − 𝑇𝑗)
𝑛

𝑗=1

− ∑ 𝜎𝑅𝑖𝑗(𝑇𝑖
4 − 𝑇𝑗

4)
𝑛

𝑗=1
 

جای همنظور خطی سازی و سهولت تحلیل در معادله بالا ببه
𝑇𝑖عبارت

4 − 𝑇𝑗
𝑇𝑖از  4

4 − 𝑇𝑗
4 = (𝑇𝑖 − 𝑇𝑗)(𝑇𝑖

4 + 𝑇𝑖𝑇𝑗 + 𝑇𝑗
4)  

 گردد.استفاده می

(11) 

𝐶𝑖

𝑑𝑇𝑖

dt
=  �̇�𝑠𝑜𝑙𝑎𝑟,𝑖 + �̇�𝐴𝑙𝑏𝑒𝑑𝑜,𝑖 + �̇�𝑝𝑙𝑎𝑛𝑒𝑡,𝑖

+ �̇�𝑖𝑛𝑡𝑒𝑟𝑛𝑎𝑙,𝑖

− ∑ 𝐾𝑖𝑗(𝑇𝑖 − 𝑇𝑗)
𝑛

𝑗=1

− ∑ 𝜎𝑅𝑖𝑗(𝑇𝑖 − 𝑇𝑗)(𝑇𝑖
4

𝑛

𝑗=1

+ 𝑇𝑖𝑇𝑗 + 𝑇𝑗
4) 

 باشند:شرح زیر میشده در روابط بالا بهعلائم استفاده 
 AU یبر حسب واحد نجوم دیفاصله جسم تا خورش

 α یدیخورش فیجذب در ط بیضر

 a دویآلب بیضر

 𝐹𝑠/𝑐−𝑝 (ارهی)س نیو زم یسطح گره حرارت نیشکل ب بیضر



 

 
  

 

 

 و .... یستمیس یبر اساس ملاحظات طراح یماهواره سنجش کی داریمحموله ل یحرارت یسازمدل
 ژوهشی علوم و فناوری فضاییپ -فصلنامة علمی

 88 / ( 56)پیاپی  1402تابستان   /2شمارة  /16دورة 

 A (ارهی)س نیبا زم IR ای دویآلب یدر تبادل تشعشع یگره حرارت سطح

گاه یک دست ،نوشته شود 11گره حرارتی معادله   nاگر برای تمام
ار دهی مجهولی در هر گام زمانی خواهیم داشت که با مقد nمعادله 

ستگاه توانیم با حل این دسازی عددی میاولیه در زمان شروع شبیه
 nاین  معادلات در زمان پیشروی کرده و تغییرات دمایی هرکدام از

 گره حرارتی محاسبه گردد.

(12)  [𝑎𝑖𝑗]𝑛×𝑛[𝑇𝑖
𝑚+1]𝑛×1 = [𝑏𝑖]𝑛×1,          𝑏𝑖

= 𝑓(𝑇1
𝑚, 𝑇2

𝑚, 𝑇3
𝑚, … , 𝑇𝑛

𝑚) 

𝑇𝑖که در رابطه بالا 
𝑚  دمای گرهi  در گام زمانیm  و𝑇𝑖

𝑚+1  دمای
 باشد.می m+1در گام زمانی  iگره 

 طراحی حرارتی 
 ه درسازی و تحلیل مدل حرارتی ماهوارخلاصه بعد از مدلطور به

تلف بدترین شرایط سرد و گرم مداری و عملکردی دمای اجزاء مخ
گردد و با بازه دمایی مجاز عملکردی و غیر عملکردی مقایسه می

رارتی حاشیه دمایی مناسب برای قرار گرفتن در این بازه مجاز ح
حرارتی  شود. با توجه به نتایج بدون اعمال طراحیدرنظر گرفته می

 :دشطراحی در سه قسمت به شرح زیر اعمال 

 ای شیافزا یبرا مناسب یکیترمواپت خواص با ییهاپوشش اعمال (1
 طیمح و مختلف سطوح نیب یتشعشع یحرارت کوپل کاهش

ه ماهوار یداخل اجزاء نیب یحرارت کوپل ید و کوپل اعمال (2
 ءاجزا نیب حرارت انتقال مقدار شیافزا ایمنظور کاهش به

 تخصیص و قرار دادن گرمکن حرارتی روی اجزاء مختلف  (3

 های حرارتی چند لایهپوشش اجزاء مختلف با عایق (4

یه های حرارتی چند لاتخصیص رادیاتور، لوله حرارتی، عایق (5
 و براکت جدا برای محموله لیدار

ا وجود بحرارتی جدید در نهایت بعد از اعمال تغییرات فوق مدل 
 وتغییرات در هندسه، ضریب ترمو اپتیکی ضرایب تماس حرارتی 

عدد های متهای الکتریکی ساخته شده و مورد تحلیلعملکرد گرمکن
هر مرحله  حرارتی در بدترین شرایط سرد و گرم حرارتی قرار گرفت. در

تغییراتی مجاز  با مقایسه مقادیر بیشینه و کمینه دمایی اجزاء با مقادیر
 در طراحی صورت گرفته تا در نهایت تمامی اجزاء در بدترین

 سناریوهای گرم و سرد در محدوده مجاز خود قرار بگیرند.

 نتایج و بحث

پس از ساخت مدل هندسی و تعریف مدار برای آن، ضرایب شکل و مقادیر 
 (9)های شارهای حرارتی دریافتی از زمین و خورشید محاسبه گردید. شکل

ترتیب نشان دهنده مقادیر شارهای حرارتی محیطی دریافتی توسط به (10)و 

های خورشیدی ماهواره در مدت یک دور حرکت ماهواره در سطوح پانل
 باشند.مدار با زاویه بتای صفر و شصت درجه می

 
 های خورشیدی درشارهای حرارتی محیطی دریافتی توسط سطوح پانل -9شکل 

Beta = 0˚ 

 

های خورشیدی شارهای حرارتی محیطی دریافتی توسط سطوح پانل -10شکل 

 ˚Beta = 60 در

توسط  یافتیدر یحرارت شار راتییتغ یکه از نمودارها گونههمان
صفحات  نیمشخص است، ا 10و  9 یهادر شکل یدیصفحات خورش
 شیب در را W/m^2650حدود  یحرارت شار ،= 60β° هیدر مدار با زاو

است که  یحال در نیا کنند،یم افتیدر مدار کی زمان از قهیدق 70 از
 یکم یحرارت شار ،= 0β°  هیمدار با زاو در یدیصفحات خورش نیهم

 افتیاز کل مدار در قهیدق 11از  کمتررا در  W/m^2600 از شتریب
 هیزاو با یگرم مدار طیدر شرا یشار حرارت زانیم نیکنند. بنابرایم
°60β = ،0° هیبا زاو یسرد مدار طیاز شرا شتریب اریبسβ = برای .است 

 SINDA افزارنرماز  (TMM)ساخت و تحلیل مدل ریاضی حرارتی 

افزار ترمال نرمهای افزار با استفاده از خروجیاین نرماستفاده شده است. 
توزیع دما یا شار حرارتی برای اجزا مختلف ماهواره را  قادر استدسکتاپ 

لینک برای  750. در مدل ریاضی حرارتی ماهواره بیش از ]1[ محاسبه نماید
چنین در راستای عمود بر سطح مدل کردن انتقال حرارت در صفحه و هم

های د. لینکشمربوط به صفحات خورشیدی و سایر اجزا ماهواره تعریف 
کنند. تلفات حرارت را متناسب با اختلاف دمای دو گره منتقل می ،هدایتی

100

200

300

400

500

600

0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000 4500 5000 5500

T
o
ta

l 
A

b
s
o
rb

e
d
 F

lu
x
  

[S
A

P
],

 W
/m

^
2

Time, sec

SOLARP.1 SOLARP.2 SOLARP.3 SOLARP.4

100

200

300

400

500

600

700

0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000 4500 5000 5500

T
o
ta

l 
A

b
s
o
rb

e
d
 F

lu
x
  

[S
A

P
],

 W
/m

^
2

Time, sec

SOLARP.1 SOLARP.2 SOLARP.3 SOLARP.4



 
 

 / 89 یصفارتلور اسریو  یامام وای، شاینیسجاد غضنفر،یاریمهران شهر ،مایسمسعود خوش 
 فناوری فضایی وعلوم پژوهشی  -علمی ةفصلنام
 (56) پیاپی  1402تابستاان  / 2 ةشمار / 16دورة 

های مختلف ماهواره در مدت زمان طی یک مدار ماهواره حرارتی قسمت
  سازی شده است.در مدل حرارتی شیبه (11)مطابق شکل 

 
 داردر مدت زمان طی یک م های مختلف ماهوارهتلفات حرارتی قسمت -11شکل 

سازی سازی و شبیهذکر است راستی آزمایی روش مدل شایان
ده است بیان ش [9]عددی استفاده شده در پژوهش انجام شده در منبع 

یندا، دسکتاپ و س افزار ترمالگذاری نتایج نرمبرای صحهکه طوریبه
ی و حل له انتقال حرارت تشعشعئاز مقایسه نتایج حل تحلیلی یک مس

 .شودافزار استفاده میآن به کمک این دو نرم

 بعد از طراحی حرارتی محمولههای حرارتی قبل و تحلیل
را در دو حالت  های حرارتی برای قبل و بعد از طراحیدر ادامه نتایج تحلیل

 شود.می ماهواره ارائه یبدترین شرایط سرد و گرم ماهواره برای اجزا

 بدترین شرایط سرد
 یراحقبل از ط یسرد مدار طی، محموله در شرا(12)با توجه به شکل 

با  یاست ول داشته ییدما راتییتغ -C˚28تا  -C˚15 در بازه یحرارت
ته و دما داش شیافزا یسرد مدار طیدر شرا یحرارت هاییاعمال طراح

 هیحاش ونریکرده است. از ا رییتغ+ C˚ 18تا  +C˚ 12آن در بازه  یدما
به  C˚6 آن از ییو نوسانات دما افتهیبهبود  C˚30آن حدود  ییدما
C˚13  است. افتهیکاهش 

 
 از بعد و قبل یمدار سرد طیشرا در محموله ییدما راتییتغ -12 شکل

 یحرارت یطراح

 یقبل از طراح یعملکرد طیدر شرا کنندهافتی(، در13با توجه به شکل )
 یهایال طراحبا اعم یداشته است ول -C˚17در حدود  ییدما یحرارت
است.  هدیرس زین+ C˚52آن تا  یداشته و دما شیآن افزا یدما یحرارت

 .ردیگیقرار م یهمچنان در بازه حرارت یبعد از طراح یالبته دما
 

 
عد از بتغییرات دمایی دریافت کننده در شرایط سرد مداری قبل و  -13شکل 

 طراحی حرارتی

 

 ز طراحی حرارتیاتغییرات دمایی بازتابنده در شرایط سرد مداری قبل و بعد  -14شکل 

از طراحی  بازتابنده در شرایط عملکردی قبلدمای ، 14با توجه به شکل 
های حرارتی دمای لی با اعمال طراحیونیز رسیده  -C31˚حرارتی تا 

 ،شرایط + نیز رسیده است. در اینC10˚حدود   آن افزایش داشته و تا
 C41˚طراحی حرارتی باعث افزایش حاشیه طراحی در شرایط سرد تا 

 شده است.

 بدترین شرایط گرم
طراحی  ، محموله در شرایط گرم حرارتی قبل از(15)با توجه به شکل 
لی با + تغییرات دمایی داشته است وC60˚+ تا C25˚حرارتی در بازه 

+ C19˚های حرارتی کاهش دما داشته و دمای آن در بازه اعمال طراحی
 C27˚رو حاشیه دمایی آن حدود + تغییر کرده است. از اینC33˚تا 

 ه است.کاهش یافت C14˚به  C35˚و نوسانات دمایی آن از بهبود یافته 

 بعد یگرم حرارت طیدر شرا کنندهافتیدر ،(16) شکل به توجه با
 آن حدود یتر شده است و حداکثر دماخنک یکم یحرارت یاز طراح

˚C4 است افتهی کاهش. 
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عد از کننده در شرایط گرم حرارتی ب، دریافت(17)با توجه به شکل 
 C7˚تر شده است و حداکثر دمای آن حدود طراحی حرارتی کمی خنک

 ست.ا افتهیکاهش  C6˚حدود  زیآن ن یینوسانات دما وکاهش یافته 

 
 راحی حرارتیطتغییرات دمایی محموله در شرایط گرم مداری قبل و بعد از  -15شکل 

 
د از بعکننده در شرایط گرم مداری قبل و تغییرات دمایی دریافت -16شکل 

 طراحی حرارتی

 
 ز طراحیاقبل و بعد  تغییرات دمایی بازتابنده در شرایط گرم مداری -17شکل 

 های سیستمیها و چالشگلوگاه

های کمینه الگوریتم  ECSS[ 13] مطابق با استاندارد فضایی اروپا،
 از: ف حرارتی یک سامانه اپتیکی عبارت استکردن انحرا

ار تغییر شکل سازه سامانه لید هایی کهاستفاده از طراحی -
ستایی تاثیری بر مسیر اپتیکی پرتو لیزر نداشته باشد و همرا

 .ل پرتو لیزر دستخوش تغییر نشودیاولیه برای عبور و گس

 رارتیاستفاده از آلیاژهای ترکیبی مقاوم در برابر انبساط ح -

 یناستفاده از مواد و عناصر با ضریب حرارتی انبساطی پائ -

ملاحظات مسیر اپتیکی و مقیاس اپتیکی مناسب و رعایت  -
 [14] بهینه در سامانه لیدار

های اپتیکی، بررسی آثار اپتوترمال، تعیین حد آستانه آسیب -
های بررسی ملاحظات حرارتی محیط بهره و پمپ، سیستم

تولید  وبازده بالا  ،ساز، طراحی بهینههای جبرانسرمایش، سیستم
وله لیدار های طراحی لیزر محمپرتو با کیفیت از نکات مهم گلوگاه

  عبارتند از: باشد. سایر موارداز دیدگاه حرارتی می

 ایجاد محیط همگن و پایدار از نظر حرارتی در اطراف 
 محفظه لیزر، بردهانه الکترونیکی و کاواک تلسکوپ

 های استفاده از پوششMLI یق بندی تبادل برای عا
ما حرارتی محموله با محیط خارج و جلوگیری از تغییر د

 ناشی از تشعشعات تابشی محیط فضا

 ها و اتصالاتایجاد رسانش ضعیف حرارتی در آینه 

 رعایت ملاحظات و استانداردهای حرارتی اجزا 

 های حرارتیاستفاده از لوله 

 استخراج بازه حرارتی مناسب 

  خروجی قابل قبول در بازه عملکرد مناسب قطعات و
 حرارتی معین

 توزیع حرارتی، خمش، تنش و در  ،سازیمحاسبه و شبیه
نهایت کنترل حرارت در اتصالات و انتخاب اتصال حرارتی 

 اپتیکی و الکترواپتیکی عناصرمناسب در قطعات و 

تجمیع  ،ساختار اپتیکی، انتخاب مواد، طراحی سازه، طراحی سناریو
های طراحی ها و گلوگاهحرارتی یک محموله از چالشاپتیکی و مدیریت 

باشد. برقراری موازنه حرارتی در سیستم لیدار در محوله لیدار فضایی می
طول انجام هر فاز طراحی، پایداری همراستایی اپتیکی بین دو یا چند 

مدیریت چرخه حرارتی در یک محموله  کند.حسگر یا لیزر را تضمین می
ترل حرارت شامل: عایق کردن یا مجزا کردن توسط زیر سیستم کن

شاسی اپتیکی از منابع گرمایی و حرارتی و کمینه کردن تمامی 
ها، گسیلنده پرتو و باشد. عدسی )لنز(ها، آینههای حرارتی میگرادیان

بایست الزامات کار رفته در سامانه اپتیک لیدار میههمه اتصالات ب
ای، حرارتی و اپتیکی از های سازهحرارتی را طی کرده باشند. اعوجاج

در یک محموله  باشد.ترین الزامات سیستمی یک محموله لیدار میمهم
ی کیترمواپتباشد. خواص ترین ماژول به دما، لیزر میلیدار حساس

چنین تاثیر بسیار زیادی بر هم( سطوح مختلف ) های حرارتیپوشش
در حالتی که روشن  لیزر .[11،15] داردپایداری حرارتی محموله لیدار 

کند. کار ماهواره تولید میاست گرمایی معادل ده برابر حالت آماده به
بندی بایست کاملاً نسبت به تلسکوپ و باس محموله عایقماژول لیزر می
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بایست از نظر حرارتی کوپل باشند. البته شود. باس ماهواره  و تلسکوپ می
شود. پوشانیده می MLIباشد با سمتی از تلسکوپ که به سوی خورشید می

تعادل حرارتی در تلسکوپ محموله لیدار معمولاً با هیترهای فعال حفظ 
دقت تجهیزات الکترواپتیکی و صحت  ،شود. شاسی اپتیکی پایدارمی

 یطراحسازی شبیهکند. چرخه حرارتی ناپایدار و عملکرد آنها را تضمین می
 شیافزا یسرد مدار طیدر شرا ردایباعث شده است که محموله ل ،یحرارت

 نیچنهم ،(گرادیدرجه سانت 38داشته باشد )حدود  یقابل توجه یدما
 یکه قبل از اعمال طراحیطورهب فتهایکاهش  زیآن ن یینوسانات دما

 گرادیدرجه سانت 14حدود  دارم کیدر  ییدما راتییدر حالت سرد تغ یحرارت
است.  افتهیکاهش  گرادیدرجه سانت 5نوسانات به حدود  نیا ،یو بعد از طراح

و  افتهیبهبود  اریبس یبعد از طراح ییدما طیشرا زین یگرم مدار طیدر شرا
 زین ییو متوسط دما گرادیدرجه سانت 27حدود  یعملکرد یدما حداکثر
 یینوسانات دما نکهیضمن ا .است افتهیکاهش  گرادیدرجه سانت 22حدود 

افزایش دمای زیادی در مورد  است. افتهیکاهش  گرادیدرجه سانت 21 زین
بعد از اعمال طراحی حرارتی در شرایط سرد   26تلسکوپ )دریافت کننده(

چنان در محدوده مجاز قرار گرفته است. این اتفاق افتاده است که البته هم
 درحالی است که در شرایط گرم بعد از اعمال طراحی حرارتی تغییر زیادی

شرایط کاملا متفاوت   27در دمای گیرنده روی نداده است. در مورد بازتابنده
و  شیافزا گرادیدرجه سانت 42نحوی که حداقل دما در شرایط سرد به ،است

کاهش داشته است. ضمن  گرادیدرجه سانت 7گرم  طیحداکثر دما در شرا
 تر شده است. اینکه تغییرات دمایی نیز در هر دو حالت یکنواخت
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