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Abstract
The world leading aerospace industry organizations show interest in developing and upgrading the ultra-low-

power engines, characterized by the power less than 100 W, for the small spacecraft (SC) including the CubeSat 
format spacecraft. This interest can be explained by the possibility of obtaining new knowledge and deriving of 
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commercial profi t while the small-size SC, equipped with propulsion units with high values of the total burn, for 
orbital maneuvers performing. The projects of commercial companies, aspiring covering the low-orbit space around 
the Earth by the information transmission systems, which represent orbital groups of the small SCs, constituting 
formation and jointly performing the fl ight task, so-called satellite constellations, may be adduced as an example 
of the considered interest.

Application of the small spacecraft of the CubeSat format may lead in the future to the change of the basic 
approach to the Solar system exploration due to the high ratio of the obtained scientifi c knowledge to the fi nancial 
costs. Thus, the growing interest of the world market in the movement control systems for the small SC is being 
observed, which is proved out by the presence of scientifi c works and publications. Nonetheless, according to the 
“World’s Largest Database of Nanosatellites” European database information, more than 1300 nano-satellites 
were manufactured by the middle of 2020 (including the SC of the CubeSat format), and only 5% if the small SC 
from this number had a propulsion unit as their part.

Propulsion units for nanosatellites of the CubeSat format can be formed both on an electric rocket engine (ERE) 
and on a gas-powered engine (GPEU), which has a minimum volume and mass, which, in its turn, complicates 
the extra thermostating system placing on it.

The article describes the technique and stages of the GPEU thermal design, and adduces its thermal mathematical 
model, consisted of detailed thermal models of all the constituent elements of the installation, placed on the 
spacecraft frame, around, around which the screens with photocells of the solar battery are placed.

The article presents the results of developing and employing the thermal model of a nanosatellite with gas 
propulsion system of orbital operation. The said model was used for the temperature fi eld computing, internal 
and external conductive and radiative heat fl uxes determining. It allows as well determine gradients and rates of 
temperature change in stationary and dynamic operation modes with subsequent recommendations on improve 
the nanosatellite thermal design and reliability.

The results of thermal computations on determining temperature ranges and thermal fl uxes among the GPEU 
elements for the considered options of its placing on the SC frame at the extreme combination of thermal loads 
and thermal conditions of the GPEU application set for the thermal computations are presented. The authors gave 
recommendations on the thermostating system improvement.

Keywords: nano-satellite, gas-powered propulsion unit, electrothermal engine, thermal model, Thermica 
application program package, heat transfer in space
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Введение
С развитием цифровых технологий и миниатюри-

зации космической техники все более широкое при-
менение находят микроспутники массой 10–100 кг
и наноспутники массой 1–10 кг, которые, как правило, 
выводятся на орбиту в качестве попутной полезной 
нагрузки. Наноспутники преимущественно имеют 
размер в три юнита – 3U, при этом только около 2,7% 
наноспутников оснащены двигателями, что объясня-
ется отсутствием надежных универсальных устройств 
с оптимальным соотношением массы, тяги, формиру-
емого импульса и энергопотребления.
Указанные спутники и космические аппараты 

имеют небольшие габариты и ограниченную бор-
товую электрическую мощность.
Газовая двигательная установка (ГДУ) разраба-

тывается для наноспутников формата «CubeSat», 
поэтому имеет минимальные объем и массу, что, 
в свою очередь, усложняет размещение дополни-
тельной системы термостатирования [1].

В состав газовой двигательной установки входят: 
электронагревный двигатель (ЭНД) с клапаном 
электромагнитным (КЭМ); баллон композитный
(3 шт.); клапан однократного действия (КОД); 
заправочное устройство малогабаритное (2 шт.); 
ресивер объемом 0,05 л (в составе которого электро-
клапан высокого давления (КЭМ ВД и ограничи-
тель расхода), преобразователь давления (2 шт.), 
штатный датчик температуры, трубопроводы (вы-
сокого давления – 7 шт., низкого давления – 3 шт.) 
[2], каркасы рамы космического аппарата (КА).
ГДУ находится внутри рамы космического аппа-

рата, на которую крепятся экраны толщиной 0,5 мм 
с наклеенными на них со всех сторон солнечными 
батареями.
Схема расположения на раме КА элементов ГДУ 

и самого ГДУ приведена на рис. 1.
В статье описаны методика и этапы теплового 

проектирования [3], приведена тепловая матема-
тическая модель ГДУ, состоящая из подробных 
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Рис. 1. Схема расположения элементов ГДУ (а); ГДУ на раме КА (б)

тепловых моделей всех составляющих элементов 
установки, размещенных на раме КА, вокруг кото-
рой находятся экраны с фотоэлементами солнечной 
батареи; представлены результаты тепловых рас-
четов по определению диапазонов температуры
и тепловых потоков по элементам ГДУ для рассмо-
тренных вариантов размещения ГДУ на раме КА 
при экстремальном сочетании тепловых нагрузок 
[3] и заданных для теплового расчета тепловых 
условий [3, 4] применения ГДУ.
На ГДУ не предусмотрена установка авто-

номных нагревателей и индивидуальной тепло-
изоляции. Для более точной оценки теплового 
состояния ГДУ требуется верификация разра-
ботанных тепловых моделей после проведения 
тепловакуумных испытаний.

Цель и задачи теплового расчета
Целью теплового расчета является оценка те-

плового состояния элементов ГДУ в орбитальном 
функционировании (ОФ), с учетом воздействия на 
элементы ГДУ прямого и отраженного солнечного 
и инфракрасного тепловых потоков, значения ко-
торых для элементов поверхностей ГДУ на раме КА 

заданы в соответствии с условиями эксплуатации
в орбитальном функционировании.
Задача расчета – оценка достаточности при-

нятых мер по обеспечению теплового режима ГДУ 
в условиях орбитального функционирования [5].

Начальные условия задачи
ГДУ находится внутри рамы КА, которая со всех 

сторон закрыта экранами, кроме поверхностей со 
стороны двигателя (см. рис. 1) [1].
Система термостатирования в ГДУ в орби-

тальном функционировании отсутствует, рабочий 
температурный диапазон поддерживается за счет 
солнечного, отраженного и инфракрасного излу-
чения [6, 7, 8].
Расчет теплового состояния двигательной 

установки проводился при следующих начальных 
условиях:

– начальная температура ГДУ – 273 К;
– температура окружающей среды – 4 К;
– окружающая среда – вакуум.
Особенность орбитального функционирования 

ГДУ заключается в отсутствии термостатирования. 
Не допускается снижение температуры ГДУ ниже 
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223 К и повышение выше 328 К (∆Т = 105 К), при 
этом на момент отделения от носителя (далее по 
тексту контакт отделения (КО)) температура ГДУ 
должна быть не ниже 278 К.
Температура элементов ГДУ в орбитальном 

функционировании зависит от величины потерь 
с радиационных поверхностей ГДУ через экраны 
с фотоэлементами, закрывающими установку со 
всех сторон, за исключением радиационных по-
верхностей со стороны двигателя.
При тепловом расчете блоков КА учитывались 

приходящее на наружные поверхности блоков пря-
мое и отраженное от окружающих поверхностей 
двигательного блока и КА солнечное излучение и 
инфракрасный тепловой поток от Земли [9, 10, 11].
В соответствии с аналогичной циклограммой 

выведения КА с попутной нагрузкой с космодрома 
Восточный при расчете теплового состояния ГДУ 
принято: высота орбиты – 500 км; наклон орбиты 
– 97,3, время обращения вокруг Земли – 96 мин; 
время в тени – 35 мин; удельный солнечный поток 
– 1420 Вт/м2; удельный отраженный солнечный поток 
от Земли (Альбедо) – 420 Вт/м2; удельный инфракрас-
ный тепловой поток от Земли – 184 Вт/м2 [2, 12, 13, 14].
Граничными участками с постоянной темпе-

ратурой 278 К заданы блоки полезной нагрузки
в соответствии с данными системы их термоста-
тирования.

Тепловая модель ГДУ
Разработка тепловой модели ГДУ, тепловые рас-

четы и исследование чувствительности модели к 
изменениям и различным сочетаниям внутренних и 
внешних параметров теплообмена были проведены 
с помощью пакета прикладных программ (ППП) 
Thermica V4 [15].
В модели были учтены геометрические раз-

меры деталей (с незначительными упрощениями, 
не влияющими на распределение температуры), 
свойства конструкционных материалов и заданы 
контактные термосопротивления между узлами 
модели. Учитывался теплообмен излучением между 
поверхностями.
Для проведения теплового расчета использу-

ется математическая модель физической системы 
тел, которая включает в себя тепловые связи, об-
условленные теплопроводностью и излучением. 
Предполагается, что каждое тело физической 
системы (каждый узел тепловой модели) является 
изотермическим, т. е. температура во всех точках его 
объема одинакова и равна некоторому среднему ее 
значению (для неизотермических тел это условие 
может быть достигнуто путем разделения его на 
более мелкие области, в пределах которых темпе-
ратура может быть принята постоянной).

Изотермические узлы в тепловой модели ГДУ свя-
заны между собой кондуктивными и радиационными 
тепловыми связями. Для каждого узла тепловой моде-
ли заданы теплофизические свойства (теплоемкость, 
коэффициент теплового излучения и коэффициент 
поглощения солнечного излучения), а также, если 
требуется, мощность объемного или поверхностного 
источника, или стока тепла. Для определения ради-
ационных связей построена 3D-модель, геометрия 
которой задана по реальным размерам.
Тепловые модели отдельных блоков, входящих 

в состав ГДУ, ранее были верифицированы по ре-
зультатам тепловакуумных испытаний на стендах 
АО «ОКБ «Факел». Расчет проводился на общей 
тепловой модели, так как учитывалось влияние 
блоков друг на друга.
Процедура верификации основана на решении 

обратной задачи теплового проектирования и 
состоит в сравнении результатов расчета с экс-
периментальными данными, полученными при 
идентичных граничных и начальных условиях и в 
уточнении, при необходимости, теплофизических 
и геометрических характеристик узлов тепловой 
модели и/или ее функциональной схемы [16, 17, 18].
Тепловая модель ГДУ была разбита на более 

чем 300 изотермических узлов, что гарантирует не-
обходимый градиент температуры на критических 
элементах ГДУ.
Расчет термического сопротивления между узла-

ми тепловой модели проводился в программе, раз-
работанной в АО «ОКБ Факел», где учитывались: 
материал соприкасающихся узлов (коэффициент 
теплопроводности), давление сжатия, площадь 
поверхностей и шероховатость.
Среди элементов имеются граничные элемен-

ты – элементы с постоянной температурой или 
с заданным характером изменения температуры, 
которые совместно с геометрическими и теплофи-
зическими характеристиками элементов тепловой 
модели составляют условие однозначности для 
конкретного варианта теплового расчета.

Результаты тепловых расчетов
Режим «ОФ, хранение». В тепловом расчете 

режима «ОФ, хранение» (Орбитальное функцио-
нирование) был рассмотрен вариант нахождения 
ГДУ на низкой орбите 500 км, при этом учиты-
вались солнечный, отраженный тепловой поток
и инфракрасный тепловой поток от Земли. В ре-
жиме «ОФ, хранение» элементы ГДУ не работают, 
тепловыделение на них отсутствует. Система тер-
мостабилизации на ГДУ отсутствует. Учитывалось 
влияние полезной нагрузки ГДУ (полезная нагрузка 
– это различные блоки, находящиеся внутри КА; 
циклограмма работы блоков полезной нагрузки не 
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известна, поэтому смоделированы экстремальные 
условия при работе блоков) как элемент граничных 
условий с постоянной температурой [19].
По результатам теплового расчета после четырех 

витков вокруг Земли в установившемся режиме 
минимальная температура ГДУ в месте установки 
штатного термодатчика составила 260 К, макси-
мальная – 273 К.
Минимальная температура клапана КЭМ-ВД 

– 258 К, что является достаточным условием для 
хранения клапана в соответствии с техническими 
условиями (ТУ) (от 223 до 323 К). Максимальная 
температура клапана – 276 К.
Минимальная температура клапана КЭМ дви-

гателя ЭНД – 261 К, в соответствии с ТУ (условия 
хранения для клапана КЭМ – от 223 до 343 К).
Температура преобразователей давления –

от 256 до 275 К, что является достаточным условием 
эксплуатации изделия (от 253 до 373 К).
Минимальная температура камеры двигателя 

ЭНД – 266 К.
Результаты теплового расчета ГДУ в режиме 

«ОФ, хранение» представлены на рис. 2.
Режим «ОФ, работа, тень». В режиме «ОФ, рабо-

та, тень» приняты следующие условия:
– время начало работы на теневой стороне 

орбиты, когда температуры элементов ГДУ мини-
мальны;

– минимальная мощность нагревателя двигателя 
ЭНД – 4,4 Вт при минимальном напряжении 13 В 
и максимальном сопротивлении 38 Ом;

– минимальная мощность на катушке клапана 
КЭМ ВД – 0,99 Вт при минимальном напряжении 
13 В и максимальном сопротивлении 170 Ом;

– минимальная мощность на катушке клапана 
КЭМ – 0,66 Вт при минимальном напряжении
13 В и максимальном сопротивлении 255 Ом.

Рис. 2. Изменение температуры элементов ГДУ в режиме «ОФ, хранение»

При функционировании ГДУ сначала подается 
напряжение на нагреватель пускового клапана КОД 
в течение 1200 с, после открытия клапана пусково-
го подается напряжение на нагреватель двигателя 
ЭНД в течение 900 с для разогрева камеры двига-
теля, затем подается напряжение на клапаны КЭМ 
ВД и КЭМ в течение 300 с – максимальное время 
функционирования ГДУ.
По результатам теплового расчета начальная 

температура ГДУ в месте установки штатного тер-
модатчика составила 260 К.
При мощности нагревателя двигателя ЭНД 4,4 Вт 

за время 900 с камера двигателя разогреется до 737 К, 
при этом температура клапана двигателя КЭМ перед 
началом работы составит 275,5 К. При функциониро-
вании двигателя ЭНД в течение 300 с после разогрева 
температура камеры составит 783 К.
Температура клапана КЭМ ВД на момент 

включения равна 265 К, что является нарушением 
условий эксплуатации клапана, так как согласно 
ТУ клапан сохраняет свои эксплуатационные ха-
рактеристики в диапазоне температур от 278 до 
323 К) [20].
Результаты теплового расчета режима «ОФ, 

работа, тень» показаны на рис. 3.
Режим «ОФ, работа, Солнце». В этом режиме 

приняты следующие условия:
– время начала работы на солнечной стороне;
– максимальная мощность нагревателя двига-

теля ЭНД – 5,4 Вт при максимальном напряжении
14 В и минимальном сопротивлении 36 Ом;

– максимальная мощность тепловыделения на 
катушке клапана КЭМ ВД – 1,23 Вт при макси-
мальном напряжении 14 В и минимальном сопро-
тивлении 160 Ом;

– максимальная мощность тепловыделения на 
катушке клапана КЭМ – 0,8 Вт при максимальном 
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Рис. 3. Изменение температуры элементов ГДУ в режиме
              «ОФ, работа, тень» Режим «ОФ, работа, Солнце»

напряжении 14 В и минимальном сопротивлении 
245 Ом.
В режиме «ОФ, работа, Солнце» ГДУ функцио-

нирует по заданной циклограмме: сначала подается 
напряжение на нагреватель пускового клапана КОД 
в течение 1200 с, после «подрыва» клапана пусково-
го подается напряжение на нагреватель двигателя 
ЭНД в течение 900 с для разогрева камеры двига-
теля, после чего подается напряжение на клапаны 
КЭМ ВД и КЭМ в течение 300 с – максимальное 
время функционирования ГДУ.
По результатам теплового расчета начальная 

температура ГДУ в месте установки штатной термо-
пары составила 273 К.

При мощности нагревателя двигателя ЭНД
5,4 Вт за время 900 с камера двигателя разогреется 
до 803 К, при этом температура клапана двигателя 
КЭМ перед началом работы составит 285 К. При 
функционировании двигателя ЭНД в течение 300 с 
после разогрева температура камеры составит 843 К. 
Клапан МЭК к концу режима разогреется до 303 К.
Температура клапана КЭМ ВД на момент 

включения равна 283 К, что является достаточным 
условием эксплуатации клапана, так как клапан 
сохраняет свои эксплуатационные характеристики
в диапазоне температур от 278 до 323 К).
Результаты теплового расчета функционирования 

ГДУ в режиме «ОФ, работа, Солнце» показаны на рис. 4.

Рис. 4. Изменение температуры элементов ГДУ в режиме
              «ОФ, работа, Солнце»
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Выводы
По результатам предварительного расчета 

тепловой модели ГДУ в условиях длительного ор-
битального хранения температуры элементов ГДУ 
находятся в допустимом температурном диапазоне 
для нерабочих режимов.
Для обеспечения допустимого диапазона тем-

пературы элементов ГДУ к моменту открытия 
клапанов подачи рабочего тела (КЭМ ВД и КЭМ) 
необходимо поддержание температуры на штат-
ном термодатчике ГДУ не менее 278 К системой 
термостатирования КА. В противном случае на 
теневой стороне орбиты без термостатирования 
температура клапана КЭМ ВД составит 265 К, что 
недопустимо для его эксплуатации (в соответствии 
с ТУ клапан сохраняет свои эксплуатационные 
характеристики в диапазоне температур от 278 
до 323 К).
Для обеспечения возможного варианта тепло-

вого режима при автономной работе ГДУ следует 
предусмотреть систему ее автономного термоста-
тирования путем установки нагревателя на каркас 
мощностью не менее 5 Вт и поддержания темпера-
туры 277–283 К на штатном термодатчике, распо-
ложенном на баллоне БЛ3. При этом температура 
клапана КЭМ ВД не опустится ниже 278 К на всех 
режимах орбитального функционирования.
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