
           Авиационная и ракетно-космическая техника 

81 

УДК 004.9:629.78 DOI: 10.18287/2412-7329-2016-15-1-81-88 
 

ТЕПЛОВОЙ РЕЖИМ 
МАЛОГО КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА «АИСТ» 

 
© 2016  Д. С. Куликов,  Я. Н. Ерилкин 

 
Акционерное общество «Ракетно-космический центр «Прогресс», г. Самара 

 
В статье рассмотрен тепловой режим малого космического аппарата (МКА) «АИСТ». Для расчёта 

теплового режима разработана детализированная тепловая математическая модель МКА «АИСТ» в про-
граммном комплексе Siemens NX с интегрированным специализированным модулем NX Space Systems 
Thermal Simulation. Анализ, проведённый при помощи математического моделирования, показал доста-
точность пассивной системы обеспечения теплового режима МКА «АИСТ». В целях улучшения тепло-
вых радиационных связей между панелями МКА на все внутренние поверхности было нанесено покры-
тие с высокой степенью черноты. Внешние поверхности МКА (за исключением площадей, занятых фото-
электрическими преобразователями (ФЭП)) были оклеены алюминиевой фольгой. Графики изменения 
температур посадочных мест бортовой аппаратуры на орбитальном участке показывают, что все пара-
метры удовлетворяют требованиям технического задания на систему обеспечения теплового режима.  

 
Система обеспечения теплового режима, тепловые нагрузки, теплопроводность, излучение, тем-

пературный диапазон, орбитальный полёт. 
 
Одна из основных технических про-

блем при создании МКА – проектирова-
ние системы обеспечения теплового ре-
жима (СОТР), соответствующей условиям 
эксплуатации. Уменьшение массы косми-
ческого аппарата ведёт к снижению теп-
ловой инерционности, увеличивая зави-
симость от переменных внешних тепло-
вых нагрузок (прямого солнечного излу-
чения; солнечного излучения, отражённо-
го от планеты; собственного излучения 
планеты) и амплитуды температурных ко-
лебаний на витке [1].  

Минимизация габаритов КА опреде-
лила тенденцию к использованию их 
внешних поверхностей для установки 
элементов фотоэлектрической батареи, 
что влияет на  температурные колебания. 

Эти факторы позволяют сделать вы-
вод о необходимости разработки детали-
зированных тепловых математических 
моделей (ДТММ) и установления для 
СОТР определяющей роли при проекти-
ровании МКА и выборе его окончательно-
го облика [2].  

МКА «АИСТ» спроектирован для 
эксплуатации на околокруговой орбите с 
высотой 575 км (300 км в конце срока су-
ществования) и наклонением 64,9о в тече-
ние трёх лет. При этом угол γs между 
плоскостью орбиты и направлением на 
Солнце изменяется в диапазоне от минус 
90о до плюс 90о. Общий вид МКА 
«АИСТ» показан на рис. 1. 

 

 
 

Рис. 1. Общий вид МКА «АИСТ» 
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Габаритные размеры составляют 
300 мм × 400 мм × 500 мм. Конструктивно 
МКА выполнен из сотопанелей, установ-
ленных на раму из алюминиевого сплава 
АМГ-6. На сотопанелях крепится научная 
и служебная бортовая аппаратура (БА). 

Конструкция включает в себя бата-
рею фотоэлектрическую, элементы кото-
рой смонтированы на внешних поверхно-
стях сотопанелей.  

МКА «АИСТ» не имеет автономной 
системы обеспечения теплового режима. 
СОТР является пассивной. Корпус МКА 
является непосредственным элементом 
системы. Изолированно выполненные ра-
диаторы отсутствуют, но фотоэлектриче-
ские преобразователи функционируют как 
радиаторы в случае, когда грань МКА по-
вёрнута от Солнца. Тепловой режим внут-
ренней БА обеспечивается теплопровод-
ностью и излучением. С целью интенси-
фикации внутреннего теплообмена излу-
чением на поверхности сотопанелей, рамы 
и корпусов приборов нанесено терморегу-
лирующее покрытие с высокой степенью 
черноты. Тепловые радиационные харак-
теристики, обеспечиваемые на элементах 
МКА, приведены в табл. 1. Наличие плё-
ночных электронагревателей на борту 
позволяет поддерживать нижнюю границу 
температурных диапазонов ряда приборов 
на теневых участках орбитального полёта. 

Требования, предъявляемые к СОТР, 
определяются необходимостью гаранти-
рованного обеспечения температур поса-
дочных мест бортовой аппаратуры в за-
данных диапазонах (табл. 2). 

Для анализа теплового режима в ор-
битальном полёте была построена ДТММ 
МКА «АИСТ» с применением программ-
ного комплекса Siemens NX 10.0 со встро-
енным модулем NX Space Systems Ther-
mal Simulation (рис. 2).  

При построении ДТММ использова-
ны следующие приёмы: 

– приборы представлены массогаба-
ритными сеточными моделями (паралле-
лепипеды); 

– теплоёмкость сеточной модели 
прибора равна его реальной теплоёмко-
сти; 

– между непосредственно соприка-
сающимися поверхностями различных 
деталей предполагается идеальный тепло-
вой контакт; 

– элементы конструкции и приборы 
связаны кондуктивными и лучистыми 
тепловыми связями [3]. 

 
 

Таблица 1. Тепловые радиационные 
 характеристики 

Элемент 𝐴𝑠 𝜀 

Поверхности внутри МКА - ≥ 0,85 

ФЭП 0,86 0,84 

Внешние поверхности 
сотопанелей 

≤ 0,2 ≤ 0,1 

𝐴𝑠  – коэффициент поглощения солнечного излу-
чения; 𝜀 – степень черноты. 

 
Таблица 2. Требования к тепловому режиму  
конструкции МКА «АИСТ» в местах установки 
БА (орбитальный полёт) 

Наименование  
аппаратуры 

Требования к тепловому 
режиму, °С 

БЭ МАГКОМ от минус 50° до плюс 50°  
ДМ-002-ММ от минус 50° до плюс 50° 
БУ ЭМ от минус 50° до плюс 50° 
ЭМ от минус 50° до плюс 50° 
БЭ МЕТЕОР от минус 80° до плюс 50° 
МТ от минус 150° до плюс 125° 
АБ от минус 5° до плюс 35° 
БРК от минус 10° до плюс 40° 
БЛОК АУ от минус 60° до плюс 80° 
Гибридное 
кольцо от минус 50° до плюс 50° 

 
БЭ МАГКОМ – блок электроники аппаратуры 
МАГКОМ; 
ДМ-002-ММ – трёхкомпонентный магнитометр; 
БУ ЭМ – блок управления электромагнитом; 
ЭМ – электромагнит; 
БЭ МЕТЕОР – блок электроники аппаратуры МЕ-
ТЕОР; 
МТ – датчики научной аппаратуры МЕТЕОР; 
АБ – аккумуляторная батарея; 
БРК – блок радиоканалов; 
Блок АУ – блок антенных устройств.  
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а                     б 

 
Рис. 2. Детализированная тепловая математическая модель МКА «АИСТ» с обозначением панелей: 

а – общий вид; б – панели «+Z», «+X», «-Y» и «БС» скрыты 
 
 

Общепринятый подход при расчёте 
тепловых режимов КА подразумевает 
рассмотрение крайних экстремальных 
условий функционирования режимов: 
«Перегрев» и «Переохлаждение» [4]. Ре-
жим «Перегрев» характеризуется макси-
мальными внешними и внутренними теп-
ловыми нагрузками. Тепловыделения БА 
для данного режима приведены в табл. 3.  
Таблица 3. Тепловыделения БА 

Наименование 
аппаратуры Q, Вт 

БЭ МАГКОМ 4 
ДМ-002-ММ 0,4 
БУ ЭМ 1 
ЭМ 1-11 
БЭ МЕТЕОР 1,4 
МТ 0,6 
АБ 0,5-2 
БЦКТ 0,8-1,2 
КПТ 2-2,5 
БРК 1,5-2,2 
НАП 6-8 
Блок АУ 0,5 

 
БЦКТ – блок центрального контроллера и теле-
метрии; 
КПТ – контроллер питания и телеметрии; 
НАП – навигационная аппаратура.   

К внешним тепловым нагрузкам от-
носятся излучение Солнца, альбедо и соб-
ственное излучение Земли. При этом раз-
личные значения величин солнечной по-
стоянной (𝑆⊙ ), альбедо и собственного 
излучения Земли (𝑄з,) связаны со време-
нем года и неоднородностью подстилаю-
щей поверхности.  

Для режима «Перегрев» были вы-
браны следующие параметры: H = 300 км; 
γs =90о; 𝑆⊙ =1419 Вт/м2; альбедо – 0,37; 
𝑄з=260 Вт/м2; при ориентации, показан-
ной на рис. 3, а. Режим «Переохлажде-
ние» характеризуется следующими пара-
метрами: Н = 575 км; γs = 0о; 𝑆⊙ =1322 
Вт/м2; альбедо – 0,25; 𝑄з=220 Вт/м2; теп-
ловыделения бортовой аппаратуры при-
нимаются равными нулю, ориентация по-
казана на рис. 3, б [5]. 

По результатам проведённых расчё-
тов построены графики изменения темпе-
ратур посадочных мест БА для режима 
«Переохлаждение», представленные на 
рис. 4 – 7. 

 

 
 

-Y +Z -X 

Панель батареи солнечной 
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Рис. 3. Положение МКА на орбите в различные моменты времени: 

а – режим  «Перегрев»; б – режим «Переохлаждение» 
 
 
 
 

 
 
 

Рис. 4.  Изменение температур посадочных мест БА, установленной на панелях «+Z» и «-Z» 
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Рис. 5.  Изменение температур посадочных мест приборов МТ на панелях «+Х» и «-Х» 

 
 
 
 
 

 
 

Рис. 6. Изменение температур посадочных мест БА, установленной на панелях «+X» и «-X» 
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Рис. 7.  Изменение температур посадочных мест БА, установленной на панелях «+Y» и «-Y» 

 
Режим «Перегрев» ввиду отсутствия 

теневого участка и постоянства внешних 
тепловых нагрузок является установив-
шимся. Температуры посадочных мест БА 
для этого режима приведены в табл. 4. 

Таким образом, расчётные оценки 
теплового режима показали, что темпера-
туры посадочных мест бортовой аппара-
туры и конструкции находятся в заданных 
пределах и удовлетворяют требованиям 
технического задания на СОТР. 

 
 
 
 
 
 
 
 

Таблица 4. Температуры посадочных мест БА в 
режиме «Перегрев» 

Наименование T, °С 

БЭ МАГКОМ (-X) 30 
ДМ-002-ММ (-Y) 11,4 
ДМ-002-ММ (+Y) 4,6 
БУ ЭМ (+Y) 8 
ЭМ (+X) 23,7 
БЭ МЕТЕОР (-X) 22,3 
МТ (+X) 28,5 
МТ (-X) 31,5 
АБ, БЦКТ, КПТ (-Z) 30,3 
БРК, НАП (+Z) 27,7 
Блок АУ (-Z) 38 
Блок АУ (+Z) 25,7 
Гибридное кольцо 1 
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Thermal design is a prerequisite essential to design a satellite. In space environment, it makes it possible 
for the satellite to survive in extreme hot and cold conditions. In recent years small satellite missions have been 
developed for many kinds of purposes. The paper describes thermal design for the “AIST” small spacecraft mis-
sion. To calculate thermal environment a detailed thermal mathematical model has been developed using the 
finite element method and Siemens NX 10.0 software with the integrated module NX Space Systems Thermal 
Simulation. The analysis carried out with the help of mathematical simulation showed the sufficiency of the pas-
sive thermal control system of the “AIST” small spacecraft. In order to improve thermal radiation couplings be-
tween panels a coating with a high emissivity factor was applied on all the inner surfaces. The outer surfaces 
(except the areas occupied with photovoltaic converters) were coated with aluminum foil. The graphs of changes 
in temperatures of onboard equipment in the orbital flight phase show that all the parameters meet the require-
ments of the thermal control system specifications. 

 
Thermal control system, thermal loads, heat conduction, radiation, temperature range, orbital flight. 
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