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Цель работы –  оценка тепловых режимов работы радиоэлектронных компонент нано-
спутника в условиях орбитального полета. В статье представлены результаты чис-
ленного исследования теплового состояния наноспутника CubeSat с форм- фактором 1U 
при его движении по низкой околоземной орбите высотой 300 км в дни осеннего рав-
ноденствия и зимнего солнцестояния. Тепловая численная модель наноспутника учи-
тывает тепловые потоки от Солнца и от поверхности Земли, атмосферный нагрев 
не учитывается. Кроме того, принимается во внимание нестационарность тепловы-
деления на радиоэлектронных компонентах полезной нагрузки наноспутника, а также 
переизлучение энергии внутри его корпуса. Геометрический и конструктивный облик 
наноспутника, теплофизические свой ства материалов и оптические свой ства свобод-
ных поверхностей, режимы работы полезной нагрузки определены на основе данных, 
полученных из литературных источников. Результаты численного моделирования по-
казывают, что температура радиоэлектронных компонент зависит от мощности 
собственного тепловыделения, теплового излучения соседних плат, орбитального дви-
жения наноспутника по околоземной орбите, его положения на орбите Земли. Дина-
мика температуры радиоэлектронных компонент определяется действующим на них 
режимом тепловыделения. Хотя в условиях поставленной задачи температуры боль-
шинства радиоэлектронных компонент находятся в допустимых эксплуатационных 
пределах, действие коротких импульсных тепловых нагрузок большой мощности мо-

жет приводить к перегреву компонент полезной нагрузки.

Ключевые слова: наноспутник, CubeSat, тепловой поток, тепловыделение, движение 
по орбите, численное моделирование.

Введение

Наноспутники являются быстро развиваю-
щимся классом космических аппаратов (КА), воз-
можности которых позволяют использовать их 
для научных, мониторинговых, образовательных 
целей. По современной классификации [1] (табли-
ца 1) к наноспутникам относятся КА с массой от 1 
до 10 кг.

В настоящее время разработка наноспутни-
ков основывается на наиболее распространенном 
стандарте CubeSat [2]. Данный стандарт предла-
гает блочную концепцию КА с базовым типораз-
мером 100×100×100 мм и массой до 2 кг (форм- 

фактор 1U). В соответствии со стандартом CubeSat 
на основе типоразмера 1U могут формироваться 
КА до 12U и массой до 24 кг (таблица 2). Как вид-
но из таблицы 2, к наноспутникам относятся КА 
с форм- факторами от 1 до 3U.

Особенностями наноспутников являются от-
носительно небольшие затраты на проектирова-
ние, производство и выведение на орбиту. Корпуса 
таких КА негерметичны, а в полезной нагрузке ис-
пользуются самые доступные радиоэлектронные 
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РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА

Таблица 1
Классификация спутников по массе, кг

Большие Средние Мини Микро Нано Пико

1000< 500- 100- 10- 1- <1
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Таблица 2
Форм-факторы и массы КА по стандарту CubeSat

Форм-фактор 1U 1.5U 2U 3U 6U 12U

Масса, кг 2,0 3,0 4,0 6,0 12,0 24,0

комплектующие, не сертифицированные для усло-
вий космического полета [3]. Работоспособность 
таких комплектующих сохраняется в температур-
ном диапазоне от –40 до 85 °C, аккумуляторной 
батареи от –20 до 60 °C [4]–[7].

Одной из основных задач, возникающих при 
разработке наноспутника, является обеспечение 
температурного режима полезной нагрузки [7–12]. 
Если для КА с форм- фактором 1U доступны пас-
сивные методы терморегулирования [6], то для КА 
с форм- фактором ≥ 2U допустимы более эффек-
тивные методы, например использование тепло-
вых труб [12].

В условиях орбитального полета КА подвер-
гается тепловому нагреву со стороны внешних ис-
точников излучения, а на радиоэлектронных эле-
ментах полезной нагрузки происходит выделение 
тепловой энергии при значительном уровне мощ-
ности. Под воздействием этих факторов в элемен-
тах конструкции КА формируется нестационар-
ное, неоднородное поле температуры.

Цель настоящей работы –  оценка теплового ре-
жима радиоэлектронных компонент наноспутника 
с форм- фактором 1U при его движении по задан-
ной орбите и при известных режимах работы по-
лезной нагрузки. Следует отметить, что данная ра-
бота является развитием [13] в направлении более 
точного описания внутренних тепловых источни-
ков. В [13] радиоэлектронные компоненты явно 
не рассматривались, тепловыделение на электрон-
ных платах полагалось одинаковым, постоянным, 
равным усредненной величине, и распределялось 
равномерно по объему плат. В настоящей работе 
тепловыделение сосредоточено в объемах радио-

электронных компонент, которые размещены 
на платах и имеют с ними тепловой контакт.

1. Постановка задачи

Рассматривается наноспутник CubeSat с форм- 
фактором 1U (рисунок 1). Конструкция КА вклю-
чает: рельсы 1, которые вместе с соединитель-
ными элементами 2 образуют силовой каркас; 
платы 4–8, связанные с корпусом элементами 
крепления 3; стенки корпуса 9, закрепленные 
на силовом каркасе. На стенках 9 располагают-
ся панели солнечных батарей. Начало системы 
координат, связанной с КА, находится в геоме-
трическом центре корпуса.

Функционально платы 4–8 включают: приемник- 
передатчик, бортовой компьютер, систему навига-
ции; аккумуляторную батарею и систему управле-
ния электропитанием (СУЭ); систему управления 
движением (СУД). Расстояние между платами со-
ставляет около 15 мм.

Электронные компоненты полезной нагруз-
ки представляются параллелепипедами, которые 
контактируют своими гранями с платами (рису-
нок 1), тепловое сопротивление между компонен-
тами и платами считается пренебрежимо малым. 
При этом другие связи, например паяные соеди-
нения, не рассматриваются. Тепловая мощность, 
выделяющаяся на радиоэлектронной плате, рав-
номерно распределяется по объему соответствую-
щих параллелепипедов. Платы 4–8 и стенки кор-
пуса 9 не имеют теплового контакта с рельсами 1. 
Остальные элементы конструкции КА соединены 
между собой плотно, так что в местах соединения 
не вносится дополнительного теплового сопро-
тивления.

КА движется вокруг Земли по круговой ор-
бите, имеющей высоту 300 км. Орбита КА ле-
жит в плоскости орбиты Земли. Ось Y системы 
координат, связанной с КА, направлена к центру 
Земли, ось X совпадает с направлением движения 

Рисунок 1. Схема КА CubeSat (форм- фактор 1U): 1 –  рельс; 2 –  соединительный элемент каркаса;  
3 –  элемент крепления плат; 4 –  приемник- передатчик; 5 –  бортовой компьютер;  

6 –  система навигации; 7 – аккумуляторная батарея и СУЭ; 8 –  СУД; 9 –  стенка корпуса
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КА. Рассматриваются дни осеннего равноденствия 
и зимнего солнцестояния, которые различаются 
величиной солнечной постоянной.

Тепловое состояние КА определяется поглощен-
ным излучением от внешних источников и тепло-
выделением от внутренних источников. Полагается, 
что КА в момент времени t=0 оказывается на орбите 
с однородным распределением температуры T0, т.е. 
влияние на тепловое состояние КА процесса его 
выведения на орбиту не рассматривается.

Обозначим через r радиус- вектор точки с ко-
ординатами (x, y, z), а также x=x1, y=x2, z=x3. Тогда 
температурное поле в КА в момент времени t опи-
сывается уравнением
 , ,t ii Vc T k T q= ⋅ +ρ  

0( 0, ) , ( ),T t r T r r V= = ∈  

, ( ) , ,n rad out outk T q r S⋅ = ∈  

, ( ) , ,n rad in ink T q r S⋅ = ∈  

( )sun out sun sunq Q n n= α ⋅ ϕ  

n  

sunn  
4 4

0 ( )sat out outq T T∞ε= σ −α  

 (1)

с начальными условиями
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и граничными условиями
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где V –  объем, занимаемый КА; T=T(t, r) –  темпера-
тура материала КА; Sout, Sin –  внешние и внутренние 
поверхности, ограничивающие V; n –  вектор норма-
ли к поверхности; c=c(r), ρ= ρ(r) и k=k(r) –  удель-
ная теплоемкость, плотность и теплопроводность 
сплошной среды; qV=qV(r) –  плотность внутренних 
тепловых источников; qrad(out) и qrad(in) –  результиру-
ющие плотности потоков излучения на поверхности 
Sout и Sin, которые представляют собой разности 
между поглощенными и излученными ими потоками 
энергии; i –  индекс компоненты xi, i=1,2,3.

Величина qrad(out) из (3) равна
 qrad(out)= qsun + qalb + qearth + qaer –  qsat. (5)

qsun –  падающий на КА поток излучения от Солнца, 

, ,t ii Vc T k T q= ⋅ +ρ  

0( 0, ) , ( ),T t r T r r V= = ∈  

, ( ) , ,n rad out outk T q r S⋅ = ∈  
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n  
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4 4

0 ( )sat out outq T T∞ε= σ −α  

, где Qsun –  солнечная по-
стоянная, 1357 Вт/м2 (осеннее равноденствие) 
и 1411 Вт/м2 (зимнее солнцестояние); 

, ,t ii Vc T k T q= ⋅ +ρ  

0( 0, ) , ( ),T t r T r r V= = ∈  
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 –  вектор 
нормали к внешней поверхности корпуса КА; 
αout –  коэффициент поглощения внешней поверх-
ности корпуса КА; 

, ,t ii Vc T k T q= ⋅ +ρ  

0( 0, ) , ( ),T t r T r r V= = ∈  
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 –  вектор, направленный 
на Солнце; φ –  параметр затенения (затенение φ=0, 
нет затенения φ=1).

qalb –  излучение, отраженное от Земли, qalb=αout 
QsunФsat- earthb, где Фsat- earth –  фактор видимости [14]; 
b –  коэффициент альбедо, b = 0.3.

qearth –  поток теплового излучения от Земли, 
qearth=αout QearthФsat- earth, где Qearth –  плотность ин-
фракрасного излучения Земли, 237 Вт/м2.

qaer –  поток, обусловленный аэродинамиче-
ским нагревом. На орбитах с высотами ≥ 300 км 
величиной qaer можно пренебречь [7].

qsat –  собственное излучение КА, 

, ,t ii Vc T k T q= ⋅ +ρ  

0( 0, ) , ( ),T t r T r r V= = ∈  

, ( ) , ,n rad out outk T q r S⋅ = ∈  

, ( ) , ,n rad in ink T q r S⋅ = ∈  

( )sun out sun sunq Q n n= α ⋅ ϕ  

n  

sunn  
4 4

0 ( )sat out outq T T∞ε= σ −α  , где T∞ –  температура от-

крытого космоса, 2.7°К, εout –  коэффициент излу-
чения внешней поверхности корпуса КА.

Полный расчет величины qrad(in) из (4) с уче-
том многократных отражений и поглощений из-
лучения на внутренней поверхности Sin является 
сложной задачей. Поэтому используется упрощен-
ный подход, приведенный в [14], в котором реаль-
ные поверхности условно считаются диффузно- 
серыми. В этом случае коэффициенты излучения 
ε и поглощения α полагаются равными.

2. Геометрические, 
теплофизические  
и конечно- элементные 
параметры

Конечно- элементная модель имеет следующие 
геометрические параметры: рельсы 1 (рисунок 1) 
и соединительные элементы 2 имеют сечение 
8,5×8,5 мм, рельсы имеют длину 113,5 мм; тол-
щина стенок корпуса 9 составляет 1,27 мм, на их 
внешних поверхностях находится фотоэлектриче-
ский слой толщиной 80 мкм; толщина плат равна 
1,6 мм.

На рисунке 2 показано расположение радио-
электронных компонент на платах.

Размеры радиоэлектронных компонент: 
5×5×1 мм, 8×8×1,5 мм, 10×7×1,5 мм, 10×10×1 мм, 
10×10×1,5 мм, 15×15×2 мм, 20×20×2 мм. Размеры 
аккумуляторной батареи 60×60×9 мм.

Физические, термические и оптические свой-
ства материалов, необходимые для решения зада-
чи (1)–(4), приведены в таблице 3. Все характери-
стики (кроме корпусов электронных компонент) 
взяты из [13]. В качестве свой ства корпусов элек-
тронных компонент использовались свой ства по-
лимерного компаунда для производства корпусов 
транзисторов [15], а оптические свой ства поверх-
ностей соответствуют свой ствам черной эпоксид-
ной краски [16].

Плотность внутренних тепловых источников 
qV из (1) определялась по зависимостям мощно-
сти нестационарного тепловыделения на платах 
радиоэлектронных систем КА из [17], графики ко-
торых показаны на рисунке 3. На этих графиках 
единица времени равна времени одного оборота 
КА вокруг Земли. Для круговой орбиты с высотой 
300 км время одного оборота вокруг Земли состав-
ляет 5.422·103 с. Ввиду того, что в [17] были пред-
ставлены зависимости, ограниченные временным 
интервалом 0 об. ≤ t ≤ 3 об., они были экстраполи-
рованы на 3 об. < t ≤ 8 об. Данный интервал вре-
мени, как показали расчёты, достаточен для полу-
чения температурного поля конструкции, которое 
не зависит от числа оборотов, совершенных КА.

Задача (1)–(4) решается численно, мето-
дом конечных элементов. Для этого использо-
вался конечно- элементный программный пакет 
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Таблица 3
Теплофизические свой ства материалов и поверхностей

Элемент конструкции k, Вт/(м·К) с, Дж/(кг·К) r ε α

Силовой каркас 140,0 948 2810 0,4 0,4
Солнечная батарея 45,5 327 6250 0,85 0,91
Электронная плата 0,64 975 2120 0,22 0,85
Батарея 23,0 1110 2247 0,7 0,85
Электронные компоненты 0,8 2000 1500 0,9 0,85

Рисунок 2. Расположение радиоэлектронных компонент на платах

SIEMENS-NX, в котором реализованы процедура 
решения уравнения теплопроводности и метод 
вычисления qrad(out) и qrad(in). Конечно- элементная 
модель содержала 20000 элементов.

3. Результаты

На рисунке 4 представлены результаты чис-
ленного моделирования динамики температуры 
электронных компонент полезной нагрузки нано-
спутника: передатчика, приемника, аккумулятор-
ной батареи, компьютера, навигационной систе-
мы, СУД. Рассматривались случаи без тепловыде-
ления и с тепловыделением на полезной нагрузке 
для осеннего равноденствия и для зимнего солн-
цестояния.

Результаты показывают, что увеличение сол-
нечной постоянной при переходе от осеннего 
равноденствия к зимнему солнцестоянию увели-
чивает температуру радиоэлектронных компонент 
в пределах 12,5–13,5 °C. Орбитальное движение 
приводит к осцилляциям температуры с перио-

дом, равным одному орбитальному обороту. Это 
особенно заметно в случае отсутствия тепловы-
деления. При этом величина осцилляций зависит 
от положения платы в общем пакете плат. Так, для 
осеннего равноденствия величина осцилляций со-
ставила: передатчик и приемник –  13,7 °C, ком-
пьютер –  10,8 °C, навигационная система –  8,5 °C, 
аккумуляторная батарея –  5,8 °C, СУД –  11,2 °C. 
Наибольшие осцилляции наблюдаются на край-
них платах, на внутренних платах осцилляции 
меньше, что объясняется их экранировкой от сте-
нок корпуса.

При внутреннем тепловыделении темпера-
туры радиоэлектронных компонент значительно 
увеличиваются. Величина температурного при-
роста определяется средней мощностью тепло-
выделения. Наиболее интенсивно температура 
увеличивается на первом обороте вокруг Земли. 
Последующая температурная динамика определя-
ется режимом работы платы, влиянием соседних 
плат, орбитальным движением КА. Почти во всех 
случаях, кроме платы с навигационной системой 
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(рисунок 4), изменение температуры во времени 
приобретает периодический характер. Наиболее 
сложная картина наблюдается для платы с нави-
гационной системой. Такая температурная дина-
мика объясняется действием на плату мощных 
импульсов тепловыделения (рисунок 3), а также 
тепловым влиянием соседних плат.

Результаты расчетов показывают, что при вну-
треннем тепловыделении температура аккумуля-
торной батареи лежит в пределах от 0 до 44 °C. 
Температуры электронных компонент плат борто-
вого компьютера, навигационной системы, СУД 
находятся в пределах 0 до 69 °C. Эти значения 
температур не выходят за температурные преде-
лы, которые приведены в разделе «Введение». 
В то же время передатчик и приемник работают 
с перегревом. Температурные пики приемника 
при осеннем равноденствии превышают 90 °C, 
а температурный минимум составляет 75 °C. При 
зимнем солнцестоянии максимальная температу-
ра достигает 102,6 °C, а минимальная 81 °C. Для 

передатчика при зимнем солнцестоянии пиковые 
значения температуры превышают 114 °C, а тем-
пература в минимуме 48 °C. Такие температурные 
скачки связаны с импульсным характером тепло-
выделения на передатчике, причем расположе-
ние температурных пиков во времени (рисунок 
3, передатчик) совпадает с расположением пиков 
тепловыделения (рисунок 2). Кроме того, прием-
ник и передатчик располагаются вблизи, на одной 
плате и влияют друг на друга.

Распределения температур на плате 4 (рисунок 
1) с приемником- передатчиком и на плате 7 (рису-
нок 1) с аккумуляторной батареей и СУЭ в момен-
ты температурного максимума и минимума пока-
заны на рисунках 5 и 6. Рисунок 5а соответствует 
состоянию КА, когда последний выходит из тени. 
Компоненты приемника горячие, так как он по-
стоянно работает (рисунок 3). Через пол- оборота 
включается передатчик и его компоненты нагре-
ваются (рисунок 5б), при этом частично подогре-
ваются и компоненты приемника.

б
Рисунок 3. Тепловые мощности радиоэлектронных систем КА

а
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Рисунок 4. Температуры радиоэлектронных компонент полезной нагрузки КА:  
1 –  осеннее равноденствие, без тепловыделения; 2 –  зимнее солнцестояние, без тепловыделения;  
3 –  осеннее равноденствие, с тепловыделением; 4 –  зимнее солнцестояние, с тепловыделением

Температурное пятно на рисунке 6а обуслов-
лено тем, что КА вышел из тени (батарея еще хо-
лодная) и направлен своим ребром (нижнее пра-
вое на рисунке 6а) в сторону Солнца. Через пол- 
оборота освещается грань корпуса КА, которая 
на рисунке 5б расположена вверху, батарея разо-
грета, так как в течение этого времени КА осве-
щался Солнцем.

Заключение

Проведенное исследование показало, что тем-
пература радиоэлектронных компонент полезной 
нагрузки наноспутника CubeSat с форм- фактором 
1U определяется следующими факторами: мощ-

ностью собственного тепловыделения; тепловым 
влиянием соседних плат; собственным движением 
по околоземной орбите, положением на земной ор-
бите. В основном температурная динамика радио-
электронных компонент зависит от действующего 
режима тепловыделения. Во всех расчетных случа-
ях температуры радиоэлектронных компонент бор-
тового компьютера, системы навигации, аккумуля-
торной батареи и СУЭ и СУД находятся в допусти-
мых эксплуатационных пределах. Под действием 
импульсных тепловых нагрузок большой мощно-
сти компоненты системы приемник- передатчик ис-
пытывают кратковременный перегрев.

По сравнению с работой [13] получено суще-
ственно более детальное описание теплового со-
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а                                                                          б
Рисунок 5. Распределение температур на плате 4, день зимнего солнцестояния, элементы:  

1 –  приемник, 2 –  передатчик; а –  t=7,25 об., б –  t=7,91 об.

а                                                                          б
Рисунок 6. Распределение температур на плате 7, день зимнего солнцестояния:  

1 –  батарея; а –  t=7,31 об., б –  t=7,91 об.

стояния наноспутника CubeSat с форм- фактором 
1U. Решение подобных задач требует точного зна-
ния: конструкции корпуса КА; теплофизических 
свой ств материалов и поверхностей; внутренней 
материальной структуры радиоэлектронных ком-
понент и способа их крепления к платам.
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NANOSATELLITE THERMAL STATE  
UNDER NONSTATIONARY HEAT GENERATION  

FROM PAYLOAD RADIO-ELECTRONIC ELEMENTS

S. V. Belov, A. V. Belkov,  
A. P. Zhukov, M. S. Pavlov, S. V. Ponomarev

Research Institute of Applied Mathematics and Mechanics  
of Tomsk State University 

Tomsk, The Russian Federation

The purpose of the work is to assess the thermal operating conditions of the radio- electronic 
components of a nanosatellite under orbital flight conditions. The following article presents the 
numerical research results involving the thermal state of 1U CubeSat nanosatellite in the course 
of its motion at low- Earth orbit (at the height of 300km) during autumnal equinox and winter 
solstice days. The nanosatellite numerical thermal model includes the heat rate from the Sun 
and Earth surface, and, at the same time, excluding atmospheric temperature rise. Moreover, 
nonstationary heat generation from nanosatellite payload of radio- electronic elements, as 
well as energy re- radiation within the nanosatellite casing itself are taken into account. The 
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nanosatellite geometry, structure, thermal- physical material properties and free surface 
optical properties as well as its payload operational mode estimations are based on reliable 
literature references. The numerical model results indicate the fact that the radio- electronic 
element temperature depends on its heat generation rate output, thermal radiation of adjacent 
circuit boards, low- Earth orbital nanosatellite motion and its orbital position. Radio- electronic 
element temperature dynamics is determined by the acting heat generation regimes. Although, 
under conditions of the formulated problem, the temperature of most radio- electronic elements 
is within the acceptable operation limits, nevertheless, rapid high- level thermal load impact 

could result in excessive heating of the payload elements.

Keywords: nanosatellite, CubeSat, heat transfer rate, thermal radiation, orbital motion, 
numerical modeling.
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