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Проводится оценка теплового состояния структурных элементов наноспутника 
SamSat-M. Данный аппарат включает в себя полезную нагрузку, которая представляет 
собой двигательную установку для наноспутников стандарта Cubesat. Тепловое состоя-
ние оценивается посредством ряда математических моделей. Первая модель описывает 
движение центра масс наноспутника относительно системы координат, связанной с Зем-
лей. Вторая математическая модель описывает параметры орбиты наноспутника относи-
тельно вектора направления на Солнце, что используется для формирования тепловых 
потоков, падающих на поверхность наноспутника. Модель теплового состояния описы-
вает изменение температуры узлов конструкции в зависимости от времени. Валидация 
модели проводилась с использованием математического пакета Comsol Multiphysics, яв-
ляющегося интегрированной платформой для моделирования физических и химических 
процессов. Получена оценка равновесной температуры на каждом рассматриваемом 
структурном элементе наноспутника, получены зависимости температуры от времени для 
процесса перехода элементов конструкции к равновесной. Проведено моделирование ситу-
ации нагрева двигательной установки при подаче импульса, оценены приращения темпера-
туры на элементы конструкции, а также время выравнивания температуры до равновесной. 
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Введение 

С развитием техники вопросы об увеличении 
времени ее работоспособности все острее и ча-
ще вставали перед научным сообществом. С со-
зданием первого искусственного спутника Зем-
ли непрерывно решались задачи по расчету 
теплообмена космических аппаратов (КА) [1], 
совершенствовались принципы построения сис-
тем обеспечения теплового режима [2]. 

В настоящее время отмечается значительный 
рост числа запусков КА, масса которых не пре-
вышает 10 кг (рис. 1). Значительную роль среди 
космических аппаратов такого типа играют 
наноспутники стандарта CubeSat. Такие спут-
ники выигрывают у крупных и малых КА в 
сроках и стоимости изготовления, а благодаря 
развитию технологий микроэлектромеханичес-
ких систем могут решать множество фундамен-
тальных и прикладных задач. 

Основой успешного функционирования на-
носпутников, как и всех КА, является работо-
способность их систем, которая в свою очередь 
зависит от их теплового состояния. Поэтому 
эти вопросы находят отражение в большом 
числе публикаций. 

_______________ 

* Работа выполнена в рамках проекта FSSS-2020-0018, 
финансируемого из средств государственного задания побе-
дителям конкурса научных лабораторий образовательных 
организаций высшего образования, подведомственных Мин-
обрнауки России. 
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Рис. 1. Количество запусков наноспутников 

В работе [3] выполнена оценка освещенно-
сти и температуры солнечных батарей моло-
дежного микроспутника дистанционного зон-
дирования Земли. Оценка проводилась по  
математической модели, реализованной в при-
ложениях MathCAD и Excel и апробированной 
на известных параметрах космических аппара-
тов. С помощью модели проведены численные 
эксперименты по определению динамики изме-
нения освещенности и температуры солнечных 
батарей планируемого молодежного микро-
спутника с различными геометрическими фор-
мами и ориентацией на Землю.  

В работе [4] представлена методика расчета 
теплового режима и термонаведенных аберра-
ций оптико-электронной системы дистанцион-
ного зондирования Земли малогабаритного 
космического телескопа. Показано, что измене-
ние температуры элементов и положения фо-
кальной плоскости для нестационарного тепло-
вого режима оптико-электронной системы во 
время съемки пропорциональны времени. 

Особенностью наноспутников является то, 
что для поддержания необходимого теплового 
режима для них достаточно пассивной терморе-
гуляции [5, 6] в отличие от малых и крупных 
КА, для которых активную систему обеспечения 
температурного режима проектировать сложнее. 

Для увеличения времени существования на 
орбите, а также для реализации группового по-
лета нужна коррекция траектории полета нано-
спутника. Для маневрирования на орбите Земли 
космическим аппаратам появляется необходи-
мость в двигательной установке, что наклады-
вает свои ограничения на тепловой режим всего 
наноспутника. В работе [7] приводятся резуль-
таты теоретического и экспериментального ис-
следования прототипа двигательной установки, 

предназначенной для проведения периодичес-
кой коррекции орбиты низковысотных научно-
образовательных наноспутников. Разработана 
электротермическая двигательная установка, 
для которой в качестве рабочего тела была вы-
брана «незамерзающая» смесь дистиллирован-
ной воды с этиловым спиртом.  

Для испытания данной двигательной уста-
новки в космосе разрабатывается наноспутник 
стандарта CubeSat 3U – SamSat-M. Наноспут-
ник SamSat-M предназначен для решения сле-
дующих задач: 
• проверка работоспособности в условиях 

космического полета летного образца двига-
тельной установки;  

• технологии изменения высоты орбиты; 
• отработка системы управления ориентацией 

наноспутника; 
• отработка алгоритмов поддержания заданно-

го расстояния между спутниками в рамках 
группового полета. 
Исходя из количества публикаций на данную 

тему, можно сделать вывод, что данная работа 
актуальна. В результате анализа доступных ли-
тературных источников не найдено работ, в ко-
торых оценивается тепловое состояние нано-
спутника с электротермической двигательной 
установкой. Поэтому тема работы «Исследование 
теплового состояния наноспутника SamSat-M» 
является актуальной и оригинальной. 

Объектом исследований в настоящей работе 
является наноспутник стандарта CubeSat 3U – 
SamSat-M. Наноспутник включает в себя по-
лезную нагрузку, которая представляет собой 
блок маневрирования с термоэлектрической 
двигательной установкой. 

Предмет исследования – тепловое состояние 
наноспутника SamSat-M для всех режимов его 
функционирования на орбите. 

В выполненном исследовании разработана 
математическая модель теплового состояния 
наноспутника SamSat-M и выполнена оценка 
теплового состояния элементов конструкции 
наноспутника SamSat-M в рамках его функцио-
нирования в условиях орбитального полета. 

Математическая постановка задачи  
определения теплового состояния  

наноспутника формата CubeSat 

Задача анализа теплового состояния косми-
ческого аппарата заключается в исследовании 
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температурных полей элементов конструкции в 
условиях его функционирования на орбите 
Земли. 

В общем случае спутник в космическом про-
странстве подвержен следующим тепловым 
нагрузкам (рис. 2): 

– прямое солнечное излучение солQ ; 
– солнечное излучение, отраженное от Зем-

ли отрQ ; 
– собственное тепловое излучение Земли собQ ; 
– излучение космического аппарата в кос-

мос КАQ . 
Температуру элементов космического аппа-

рата определяет тепловое равновесие, которое 
возникает, когда сумма получаемой объектом 
энергии равна энергии, излучаемой в космос.  

В общем случае математическая тепловая 
модель элементов наноспутника описывается 
дифференциальными уравнениями [8]: 

( ) 41
1 1 1 1 1 1 1 1 внσ ... ε σ ;

τ i i
dTm C T T F T P P
d −+ − + + = +  

( ) 42
2 2 2 2 2 2 2 2 внσ ... ε σ ;

τ i i
dTm C T T F T P P
d −+ − + + = +  

  

( ) 4
внσ ... ε σ ;

τ
n

n n n i n i n n n n
dTm C T T F T P P
d −+ − + + = +  

где n – количество элементов (узлов) конструк-
ции наноспутника; im  – масса i-го элемента, кг; 

iC  – удельная теплоемкость i-го элемента, 
Дж/(кг·К); iT  – температура i-го элемента, К;  
τ  – время, с; εi  – коэффициент излучения i-го 
элемента; iF  – площадь поверхности i-го элемен- 

та, м2;  8
2 4
Втσ 5.6704 10  

м К
−= ⋅  – постоянная Сте- 

фана–Больцмана; iP  – выделяемая тепловая мощ-
ность i-го элемента, для плат, Вт; σ ηi j cS− =  – 
тепловая проводимость от i-го элемента к j-му 
элементу, Вт/К; η  – контактная тепловая прово-
димость  в вакууме,  в проектировочных расче- 

тах  принимается с запасом η 100=  2
Вт

м К
;  cS  –  

площадь контакта между i-м и j-м элемента- 
ми, м2; внP  – тепловая мощность от внешних 
источников, для наружных элементов, Вт; 

вн с o з ;P P P P= + +  

с c α cosβ;P q S= ⋅ ⋅ ⋅  

( )o α cosβ ;oP q S= ⋅ ⋅ ⋅ −  

з з α ;P q S= ⋅ ⋅  

 
Рис. 2. Общий случай тепловых нагрузок КА  

сP  – мощность солнечного теплового потока, Вт; 
oP  – мощность отраженного теплового пото-

ка, Вт; зP  – мощность собственного теплового 
потока Земли, Вт; β  – угол между нормалью к 
грани наноспутника и вектором направления на 
Солнце, рад; α  – коэффициент поглощения; S  – 
площадь поверхности, на которую падает внеш- 
нее тепло; 2

c 1371  Вт мq =  – интенсивность сол-
нечного излучения; o з ср c 0.34 1371q A q= ⋅ = ⋅ =  

2 466.14 Вт м=  – интенсивность солнечного из-
лучения, отраженного от Земли; 2

з 237 Вт мq =  – 
интенсивность собственного теплового излу-
чения Земли; з ср 0.34A =  – среднее альбедо 
Земли. 

Мощность внP  теплового потока от внешних 
источников (Солнце, Земля) определяется по 
модели внешних тепловых потоков. 

Используемые системы координат 

Для описания математических моделей, ис-
пользуемых при исследовании теплового состоя-
ния наноспутника, введем системы координат. 

1. Абсолютная геоцентрическая система ко-
ординат (АСК) OXYZ с началом в центре масс 
Земли, ось OX направлена в точку весеннего 
равноденствия γ, ось OZ ‒ вдоль оси вращения 
Земли в сторону Северного полюса, ось OY до-
полняет систему координат до правой. 

2. Геоцентрическая эклиптическая система 
координат (ГЭСК) OXэYэZэ с началом в центре 
масс Земли, ось OXэ направлена в точку весен-
него равноденствия γ, ось OZэ перпендикулярна 
плоскости эклиптики, ось OYэ дополняет систе-
му координат до правой. 

3. Орбитальная геоцентрическая система ко-
ординат (ОСК) O1X1Y1Z1 с началом в центре 
масс наноспутника, ось O1X1 направлена по 
вектору скорости, ось O1Y1 направлена вдоль 
радиус-вектора наноспутника и совпадает с ним 
по направлению, ось O1Z1 направлена по нор-
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мали к траектории орбиты и дополняет систему 
координат до правой. 

4. Связанная система координат наноспут-
ника (ССК) O2X2Y2Z2 с началом в центре масс 
наноспутника, ось O2X2 направлена вдоль про-
дольной оси наноспутника, ось O2Y2 располага-
ется в плоскости симметрии, совпадающей с 
плоскостью траектории, и направлена вверх, ось 
O2Z2 дополняет систему координат до правой. 

Допущения и ограничения задачи  
теплового анализа наноспутника  

В работе использованы следующие допуще-
ния и ограничения для математических моделей: 

1) для создания упрощенной тепловой матема-
тической модели наноспутника принимается, что 
спутник состоит из некоторого количества диск-
ретных элементов, внутри которых можно прене-
бречь изменениями температуры [8]. Такие облас-
ти называются изотермическими узлами (в даль-
нейшем – узлы). Таким образом, каждый элемент 
конструкции представляет собой однородное те-
ло с равномерным распределением масс; 

2) тепло между узлами передается только 
через непосредственный контакт, т.е. теплооб-

мен излучением исключается вследствие малых 
температур элементов наноспутника [4]. В ра-
боте учитывается только кондуктивная прово-
димость между элементами наноспутника; 

3) орбиты выведения наноспутника принима-
ются круговыми и их высоты лежат в диапазоне 
от 300 до 500 км, поэтому учитываются возму-
щения, действующие на наноспутник при дви-
жении по орбите – нецентральность поля тяготе-
ния Земли и аэродинамическое торможение [9]; 

4) принимается цилиндрическая модель тени 
Земли; 

5) не учитываются возмущения, влияющие 
на эклиптику Солнца, угол наклона плоскости 
эклиптики к плоскости экватора Земли прини-
мается постоянным; 

6) предполагается, что спутник совершает 
ориентированный полет и стабилизирован по 
вектору скорости центра масс; 

7) температура радиационного излучения кос-
мического пространства принимается равной 0 К. 

Характеристики и циклограмма работы  
наноспутника SamSat-M 

Наноспутник SamSat-M с двигательной 
установкой спроектирован для отработки тех-
нологии маневрирования в составе группировки 
близколетящих космических аппаратов [10]. 
Общий вид наноспутника SamSat-M представлен 
на рис. 3. 

Наноспутник SamSat-M состоит из обеспе-
чивающих систем и блока маневрирования 
(БМ), который является полезной нагрузкой.  
К обеспечивающим системам относятся бортовая 
центральная вычислительная машина (БЦВМ или 
бортовой компьютер), система энергопитания 
(СЭП), система приема-передачи данных в ра-
диолюбительском диапазоне частот (ПП), си-
стема ориентации и стабилизации (СО). Основ-
ной шиной наноспутника SamSat-M является 
PC104, которая обеспечивает питание и инфор-
мационный обмен между системами. Состав-
ные части наноспутника крепятся на конструк-
тивной раме.  

Кроме основной шины используются вспо-
могательные шины для подключения ряда сен-
соров к бортовому компьютеру, подачи ко-
манды на включение бортовых систем и другие. 
Диапазоны рабочих температур бортовых  
систем наноспутника SamSat-M приведены в  
табл. 1 [10, 11]. 

 
Рис. 3. Общий вид наноспутника SamSat-M (без солнечных 
батарей) 

Таблица 1. Рабочие температуры бортовых систем 
Бортовая система Диапазон температур 

Система ориентации  
(катушка) 

от –40 до +70°С 

БЦВМ от –25 до +65°C 
Контроллер СЭП от –20 до +60°С 
АКБ от 0 до +45°С – зарядка 

от –20 до +60°С – разрядка 
СБ от –55 до +125ºС 
ПП от –20 до +60 ºС 
Антенна от –20 до +60°С 
СУБМ от –25 до +65°C 
Суперконденсаторы от –40 до +65°C 
Платы ключей от –55 до +175°C 
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Таблица 2. Внутренние источники тепла для двух 
режимов функционирования 

Бортовые системы Тепловыделе-
ния, Вт 

Время  
действия 

Пассивный полет 
БЦВМ 2 

все время 
полета 

Контроллер СЭП 7.10 
Приемопередатчик 2.24 
Система ориентации 1 
Антенна 0.04 
АКБ 6.46 
СБ 3.43 

Активный полет 
СУБМ 0.10 

первые  
20 секунд  

полета 

Платы ключей_v1 8.53 
Платы ключей_v2 12.87 
Управляющий клапан 7.56 
Капиллярная трубка 414.18 
Суперконденсаторы 4.41 
БЦВМ 0.4 
Контроллер СЭП 1 
Приемопередатчик 0.48 
Антенна 0.04 
СБ 3.43 
АКБ 0.03 
Система ориентации 0 
БЦВМ 2 

остальное 
время  
полета 

Контроллер СЭП 7.1 
Приемопередатчик 2.24 
Система ориентации 1 
Антенна 0.04 
АКБ 6.46 
СБ 3.43 

Циклограмма работы наноспутника форми-
руется исходя из требуемых режимов работы, а 
значит и внутренние тепловыделения будут за-
висеть от режима полета (табл. 2). В работе 
приняты два режима полета. 

1. Пассивный полет – наноспутник работает 
без использования двигательной установки. За-
действованы следующие бортовые системы: 
бортовой компьютер, приемопередатчик, кон-
троллер СЭП, система ориентации, антенна, 
солнечные батареи и аккумуляторные батареи. 

2. Активный полет – коррекция орбиты с по-
мощью двигательной установки. В течение 20 се-
кунд для обеспечения выдачи импульса скорос-
ти задействованы: система управления БМ, дви-
гательная установка, остальные бортовые  
системы переведены в режим минимального 
энергопотребления. После выдачи импульса сис-
темы, связанные с БМ, выключаются и нано-
спутник переходит в режим пассивного полета. 

Таблица 3. Перечень узлов наноспутника SamSat-M 

Название узла 
Количество  

повторяющихся  
узлов, шт. 

Узлы бортовых систем 
Антенна 1 
Приемопередатчик (ПП) 1 
Бортовой компьютер (БЦВМ) 1 
Переходная плата 2 
Контроллер СЭП 1 
Блок аккумуляторных батарей (АКБ) 1 
Магнитная система ориентации 
(катушки) 3 

Солнечные батареи (СБ) 12 
Узлы каркаса 

Ребра (две основные части «скелета» 
наноспутника) 2 

Стержень (на которых держатся 
бортовые системы) 8 

Перемычка (которая скрепляет две 
части рамы) 12 

Узлы блока маневрирования 
Бак 1 
Поршень 1 
Система управления двигательной 
установкой (СУБМ) 1 

Суперконденсаторы 8 
Плата с ключами 3 
Клапан управляющий 1 
Испаритель 1 
Пластины из огнеупорного картона 2 
Капиллярная трубка 1 

 

Разбиение SamSat-M на узлы отражено в 
табл. 3. 

Модель теплового состояния  
элементов конструкции наноспутника  

SamSat-M 

В результате проведенного разбиения на уз-
лы тепловое состояние наноспутника будет опи-
сываться системой из 63 дифференциальных 
уравнений.  

Все бортовые системы наноспутника при ра-
боте выделяют мощность в виде теплового по-
тока, передаваемого на стрежни в точках кон-
такта, на которые они крепятся. Стержни в 
свою очередь крепятся к перемычкам между 
рамами. Также к раме и перемычкам крепятся 
панели СБ. Таким образом на раму передается 
внутреннее тепло с перемычек, СБ, антенны, 
катушек. Соответственно с рамы на перемычки, 
стержни и платы также передается тепло. 
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Блок маневрирования состоит из бака, су-
перконденсаторов, управляющего клапана,  
системы управления блоком маневрирования 
(СУБМ), плат с ключами, поршня внутри бака и 
испарителя, который в свою очередь включает 
в себя капиллярную трубку и пластины из 
кремнезема. Бак крепится к перемычкам, испа-
ритель к баку, как и все остальные элементы 
блока маневрирования. 

Внешние тепловые потоки падают на антен-
ну, катушки, панели СБ, раму, бак и испаритель. 

Запишем систему дифференциальных урав-
нений теплового состояния SamSat-M в мат-
ричном виде: 

 4M C G T σ E F T P,
τ

dT
d

⋅ ⋅ + ⋅∆ + ⋅ ⋅ ⋅ =  (1) 

где M  – диагональная матрица масс узлов 

1

2

63

0 0
0 0

M ;
0

0 0 0

m
m

m

 
 
 =
 
 
 





  

 

C  – диагональная матрица удельных теплоем-
костей узлов 

1

2

63

0 0
0 0

C ;
0

0 0 0

C
C

C

 
 
 =
 
 
 





  

 

T  – матрица-столбец температур узлов 

1

2

63

T ;

T
T

T

 
 
 =
 
 
 



 

G  – матрица тепловых проводимостей узлов 

1 1 1 63

63 1 63 63

σ σ
G ;

σ σ

− −

− −

 
 =  
 
 



  



 

T∆  – матрица разностей температур контакти-
рующих узлов 

1 63

63 1

0
T

0

T T

T T

− 
 ∆ =  
 − 



  



 

(необходимо учесть, что матрицы G  и T∆  со-
стоят только из элементов, соответствующих 

контактам узлов; остальные элементы прини-
маются нулевыми); σ  – постоянная Стефа-
на‒Больцмана; E  – диагональная матрица ко-
эффициентов излучения узлов 

1

2

63

ε 0 0
0 ε 0

E ;
0

0 0 0 ε

 
 
 =
 
 
 





  

 

F  – диагональная матрица площадей поверхно-
сти узлов 

1

2

63

0 0
0 0

F ;
0

0 0 0

F
F

F

 
 
 =
 
 
 





  

 

P  – матрица-столбец мощностей нагрузок, 
накладываемых на узел 

1 вн

2 вн

63 вн

P .

P P
P P

P P

+ 
 + =
 
 

+ 



 

Модель внешних источников тепла 

Для определения внешних тепловых нагру-
зок, входящих в матрицу P уравнения (1), сос-
тавим модель внешних источников тепла с по-
мощью следующих математических моделей. 

Модель движения центра масс  
наноспутника SamSat-M в абсолютной  
геоцентрической системе координат 

Движение центра масс спутника по орбите в 
системе координат АГСК описывается следую-
щими уравнениями возмущенного движения, ко-
торые учитывают аэродинамическое торможение 
и нецентральность поля тяготения Земли [12] 

, , ,X Y ZX V Y V Z V= = =    
2 2˙

э
203 2 2

4 2 2
э

40 2 2 2

μ 3 μ 5 1
2

5 μ 3 63 42
8

σρ ,

X

X

R ZV X C
rr r r

R Z ZC
rr r r

X VV
r

   = − + − +        
   + + − ×          

× −
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2 2˙

203 2 2

4 2 2

40 2 2 2

μ 3 μ 5 1
2

5 μ 3 63 42
8

σρ ,

э
Y

э

Y

R ZV Y C
rr r r

R Z ZC
rr r r

Y VV
r

   = − + − +        
   + + − ×          

× −

 

2 2˙

203 2 2

4 2 2

40 2 2 2

μ 3 μ 5 3
2

5 μ 15 63 70
8

σρ ,

э
Z

э

Z

R ZV Z C
rr r r

R Z ZC
rr r r

Z VV
r

   = − + − +        
   + + − ×          

× −

 

где 2 2 2r X Y Z= + +  – радиус-вектор КА; 
2 2 2

X Y ZV V V V= + +         –      скорость      КА;  
μ 398602=  – гравитационный параметр Земли; 
Rэ = 6378.1 км – экваториальный радиус Земли; 
С20 = –1082.626·10–6, С40 = –2.371·10–6 – коэф-
фициенты второй и четвертой зональной гар-
моники разложения потенциала притяжения 
Земли; ρ – плотность атмосферы на текущей 
высоте; σ – баллистический коэффициент. 

В исследовании примем орбиты МКС, КА 
«Канопус-В6», их параметры взяты из данных 
системы NORAD. 

Модель положения Солнца  
в геоцентрической эклиптической  

системе координат 

Ниже представлен упрощенный вариант вы-
числения координат Солнца, обеспечивающий 
точность меньше 40′′ [13]. Алгоритм позволяет 
вычислить координаты Солнца с достаточной 
точностью для определения теневых участков 
орбиты относительно геоцентрической эклип-
тической системы координат. 

c
51544.5 ;
36525

tt −
=  

149597870.691;AU =  
64.848136811095 10 ;sr
−= ⋅  

з c6.23999846 628.30194562 ;u t= + ⋅  

c5.19870752 7771.37722506 ;D t= + ⋅  

з зδ 6892.76sin 71.98sin 2 ;sL u u= +  

( )c з

з

δ 16707.4 42 cos

139.57cos2 30.76cos ;

sR t u

u D

= − + ⋅ −

− +
 

( )з c4.93823996 6191.2 δ ;s s sL u r t L= + + ⋅ +  

0;sB =  

( )61.0001398 δ 10 .s sR AU R −= + ⋅  

На момент времени t в шкале барицентри-
ческого динамического времени, измеряемого 
в модифицированных юлианских днях, вычис-
ляются искомые геоцентрические эклиптичес-
кие координаты Солнца: долгота LS в радиа-
нах, широта BS в радианах и расстояние RS в 
километрах. 

Модель сезонного изменения  
длительности тени 

Для заданных элементов орбиты космичес-
кого аппарата необходимо найти угловые коор-
динаты точки входа в тень ϑвх и выхода из нее 
ϑвых, а также оценить максимальную продолжи-
тельность теневого участка Δtосв с помощью 
следующих формул [3]: 

2 2 2
2arctg ,T

A A B Q
B Q

 ± + − ϑ =
 − 

 

где коэффициенты A, B и Q определяются сле-
дующими выражениями: 

(sin sin ε sin cos cos sin Ωs sA L i i L= ⋅ ⋅ − ⋅ ⋅ +  
cos sin cosε cosΩ) cosωsi L+ ⋅ ⋅ ⋅ ⋅ −  

( )sin ω sin cosε sin Ω cos cosΩ ,s sL L− ⋅ ⋅ ⋅ + ⋅  

(sin sin ε sin cos cos sin Ωs sB L i i L= ⋅ ⋅ − ⋅ ⋅ +  
cos sin cosε cosΩ) sin ωsi L+ ⋅ ⋅ ⋅ ⋅ +  

( )cosω sin cosε sin Ω cos cosΩ ,s sL L+ ⋅ ⋅ ⋅ + ⋅  

2

1 ,
p

RQ
r

 
= −   

 
 

где R = 6371 – радиус Земли, км; rp – радиус пе-
ригея, км; LS – долгота Солнца на эклиптике, 
рад; ε – наклонение плоскости эклиптики к плос-
кости экватора, рад; i – наклонение орбиты, рад; 
Ω  – долгота восходящего узла орбиты, рад. 

Положительный знак перед корнем соответ-
ствует точке входа в тень, отрицательный – 
точке выхода из нее. 
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Модель освещенности  
в орбитальной системе координат 

Освещенность элементов наноспутника мож-
но определить как произведение солнечной по-
стоянной на коэффициент освещенности [3]: 

,i osvE q K=  
где 2

cол 1371 Вт мq =  – интенсивность солнеч-
ного излучения; oтр з ср c 0.34 1371q A q= ⋅ = ⋅ =  

2 466.14 Вт м=  – интенсивность солнечного 
излучения, отраженного от Земли; 

2
соб 237 Вт мq =  – интенсивность собственно-

го теплового излучения Земли; osvK  – коэффи-
циент освещенности. 

Для неориентируемых элементов коэффи-
циент освещенности будет изменяться в тече-
ние витка по гармоническому закону. Его мож-
но найти следующим образом: 

( )Гcos β ,osvK =  
где Г 1= , если спутник находится на освещен-
ном участке орбиты; Г 0= , если спутник нахо-
дится в тени; β  – угол между внешней норма-
лью к поверхности панели СБ и вектором 
направления на Солнце. 

 
Рис. 4. Распределение температур бортовых систем SamSat-
M на орбите выведения, соответствующей орбите МКС 

 
Рис. 5. Распределение температур каркаса SamSat-M на ор-
бите выведения, соответствующей орбите МКС 

Величина β зависит от положения панелей 
относительно корпуса КА. 

Косинус угла β , выраженный через компо-
ненты n и S в геоцентрической орбитальной  
системе координат, будет равен: 

( ) 1 1 2 2 3 3cos β ,x x x x x xn S n S n S= + +  
координаты вектора направления на Солнце 
можно найти из следующих соотношений: 

1

2

3

cos cosΩ sin cosεsin Ω,

cos sin Ω sin cosεcosΩ,

sin sin ε,

x s s

x s s

x s

S L L

S L L

S L

= +


= +
 =

 

где sL  – долгота Солнца на эклиптике, рад; Ω  – 
долгота восходящего узла, рад; ε 23 27'= °  – 
наклонение плоскости эклиптики к плоскости 
экватора. 

Что касается координат нормали к поверх-
ности СБ, то, так как панели неориентируемы, 
их можно задать в связанной системе координат. 

Реализация модели теплового состояния  
SamSat-M в среде Matlab 

В качестве примера представим результаты 
моделирования теплового состояния для двух 
режимов функционирования SamSat-M на ор-
бите МКС в течение четырех витков (рис. 4‒7). 

1. Первый режим – пассивный полет (без 
включения ДУ). 

2. Второй режим – активный полет (коррек-
ция орбиты с помощью ДУ). 

Из рис. 4 и 5 видно, что равновесная темпе-
ратура БЦВМ для всех рассматриваемых орбит 
находится около –23ºС, для ПП это значение 
чуть выше – около –18ºС, для контроллера СЭП 
составляет +37ºС. 

Для наружных элементов равновесная тем-
пература отличается в зависимости от орбиты. 
Так, температура СБ на орбите «Канопуса-В6» 
может достигать +80ºС, а падать до +22ºС. В то 
же время для орбит МКС и «Прогресса МС-14» 
равновесная температура СБ изменяется от +15 
до +67ºС. 

На втором режиме функционирования нано-
спутника (рис. 6, 7) первые двадцать секунд 
SamSat-M подготавливается к маневру и выдает 
импульс скорости. Поэтому наибольшие темпе-
ратуры достигаются в испарителе, но из-за ско-
ротечности процесса по сравнению с остальным 
временем полета такие большие температуры 
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не сказываются на общей картине распределе-
ния температур. 

Валидация математической модели  
с помощью моделирования теплового  
состояния в среде Comsol Multiphysics 

Comsol Multiphysics – это интегрированная 
платформа для моделирования, включающая в 
себя все этапы: от создания геометрии, опреде-
ления свойств материалов и описания физиче-
ских явлений до настройки решения и процесса 
постобработки, что позволяет получать точные 
и надежные результаты. 

На рис. 8‒10 представлены результаты моде-
лирования теплового состояния наноспутника 
SamSat-M на орбите выведения, соответствую-
щей орбите МКС для второго режима его 
функционирования на орбите. 

Из рис. 8‒10 видно, что для БЦВМ и ПП на 
орбите МКС температура изменяется от –18 до 
–13ºС, а на орбите «Канопуса-В6» ‒ от –8 до  
–5ºС. Солнечные батареи на орбите МКС могут 

иметь температуру от –13 до +4ºС, а на орбите 
«Канопуса-В6» – от –5 до +7ºС. 

Также можно сделать вывод, что хоть и ис-
паритель и нагревается до +900ºС, но это не 
сказывается на общей картине распределения 
температуры. 

 
Рис. 6. Распределение температур бортовых систем SamSat-M 
на орбите выведения, соответствующей орбите МКС 

 
Рис. 7. Распределение температур блока маневрирования 
SamSat-M на орбите выведения, соответствующей орбите МКС 

 
Рис. 8. Распределение температуры элементов в начале мо-
делирования второго режима для орбиты МКС 

 
Рис. 9. Распределение температуры элементов на сотой се-
кунде моделирования второго режима для орбиты МКС 

 
Рис. 10. Распределение температуры элементов в конце мо-
делирования второго режима для орбиты МКС 
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Анализ применимости математической 
модели теплового состояния 

Сравним две модели, созданные в среде 
Matlab и Comsol. В табл. 4 представлена макси-
мальная относительная погрешность сравнения 
температур некоторых бортовых систем, смо-
делированных в двух средах. 
Таблица 4. Максимальная относительная погреш-
ность расчета температуры бортовых систем 

Бортовая система Относительная  
погрешность, % 

Система ориентации (ка-
тушка) 

3.95 

БЦВМ 3.8 
Контроллер СЭП 4.2 
АКБ 4.85 
ПП 4.47 
Антенна 4.1 
СУБМ 3.2 
 

Из таблицы можно видеть, что относитель-
ная погрешность между температурами узлов, 
рассчитанными в различных пакетах, находится 
в пределах 5%. Из этого можно сделать вывод, 
что математическая модель теплового состоя-
ния, описанная выше и запрограммированная в 
среде Matlab, пригодна для проектных оценок 
работоспособности систем, т.е. в первом при-
ближении. 

Анализ теплового состояния 

Из анализа теплового состояния SamSat-M 
можно сделать вывод, что все равновесные 
температуры бортовых систем наноспутника 
SamSat-M лежат в допустимых диапазонах их 
рабочих температур, что позволяет использо-
вать их в рассматриваемой миссии. 

По полученным результатам можно судить о 
времени выравнивания равновесной температу-
ры для двух режимов его работы. При пассив-
ном и активном полете температура узлов пол-
ностью выравнивается через два витка по орби-
те наноспутника. Из этого можно сделать 
вывод, что повторный импульс лучше всего 
выдавать минимум через два витка после пода-
чи первого. 

Также из анализа теплового состояния сле-
дует, что для достижения более высоких равно-
весных температур рекомендуется выводить 
SamSat-M на солнечно-синхронные орбиты, 
аналогичные орбите КА «Канопус-В6». 

Заключение 

Выбрана и обоснована методика теплового 
анализа наноспутников формата CubeSat. Вы-
полнена адаптация данной методики под нано-
спутник SamSat-M с термоэлектрической дви-
гательной установкой. 

Проведена дискретизация наноспутника 
SamSat-M на ключевые узлы. Составлены мо-
дели параметров и исходных данных в таблич-
ной форме, необходимых для моделирования 
теплового состояния спутника. Построена теп-
ловая модель наноспутника SamSat-M. 

Выполнено обширное комплексное модели-
рование ориентированного движения нано-
спутника с определением теневых участков на 
орбиты наноспутника для принятого положения 
Солнца и освещенности поверхностей конст-
рукции совместно с расчетом теплового сос-
тояния выбранных узлов (элементов конструк-
ции и бортовых систем) в средах Matlab и 
Comsol Multiphysics для случаев пассивного 
полета и включения термоэлектрической двига-
тельной установки при проведении коррекции. 

По результатам моделирования сделан вы-
вод о применимости предложенной модели для 
среды Matlab для анализа температурных полей 
наноспутника SamSat-M на этапе проектиро-
вочного расчета. Однако для валидации приня-
тых решений на заключительном этапе созда-
ния наноспутника необходимо проведение мо-
делирования в среде Comsol Multiphysics. 

Результаты моделирования показали, что все 
равновесные температуры бортовых систем 
наноспутника SamSat-M лежат в допустимых 
диапазонах их рабочих температур. 

Предложенная методика и разработанная ма-
тематическая модель могут быть использованы 
для анализа теплового состояния не только 
наноспутников семейства SamSat, но и других 
спутников этого класса. 
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