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Abstract. The thermal model of the microsatellite “SATUM RM” is being developed to be 

aware of the temperatures of every part of the spacecraft in every point of it's orbit. It is made by 
calculating the total heat inputs from all the environmental sources on all surfaces and from all 
electric power dissipated from the inside active components and the emission of heat into the space. 
The results obtained will be used for calculating the thickness (number of layers) of the MLI (Multi 
Layer Insulation) which will lead to thermal stabilization of the microsatellite. 

 
Cuvinte-cheie: microsatelit, model termic. 

 
I. Introducere. 

 
 Sistemul modelului termic a microsatelitului are la bază funcţia de a menţine sau mai 

bine spus de a controla temperatura astfel încît să asigure buna funcţionare a tuturor componentelor  
din interiorul şi exteriorul mocrosatelitului. În continuare prezentăm intervalele de temperaturi care 
trebuie să fie asigurate pentru ca componentele mocrosatelitului să lucreze conform destinaţiilor.  

• Module electronice: -40....+85 ˚C; 
• Panouri solare : -100...+100˚C; 
• Bateriile/acumulatoare : 

o la încărcate 0...+45 ˚C;  
o descărcate -20...60˚C; 

• Carcasa : -40...+85 ˚C; 
Se cunoaşte că, de regulă, cerinţele controlului termic sunt prestabilite şi de cele mai multe 

ori ele nu se schimbă pe parcursul misiunii, însă în cazul proiectului dat trebuie să luăm în consid-
eraţie faptul că împrejurările termice se schimbă considerabil din cauza posibilei schimbări a altitu-
dinii ,puterii disipate şi direcţia către soare. Acest fapt duce la schimbarea proprietăţilor suprafeţelor 
a diferitor componente şi la suspendarea treptată a funcţionării lor eficiente. Frecvent necesităţile 
controlului termic nu coincid cu exigenţile initiale cum ar fi puterea de lucru, greutatea dispozitivu-
lui si volumul admisibil, astfel apare necesitatea de a elabora un model termic specific pentru dis-
pozitivul creat care să îmbine cu necesităţile şi cerinţele modelului termic. 

II. Controlul termic al microsatelitul SATUM. 
 

 Analiza termică a satelitului are la bază prima lege a termodinamicii care prevede că 
diferenţa între transferul de căldură în sistem şi lucrul efectuat este egal cu raportul dintre 
schimbul energiei interne si rata timpului . 
 

                                         1.1 
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Din motiv că satelitul pe tot parcursul misiunii se află în afara atmosferei,transferul de caldură 
este absent ,de aceea răspunzatoare de schimbul de căldura sunt conductia şi radiaţia. Legea conduc-
ţiei : 

                                                                                               1.2 

 
S-a creat modelul termic a microsatelitului şi în continuare prezentăm succint rezultalele calculelor 
modelului termic pentru microsatelitul nostru. Pentru a calcula energia solara directa care va cadea 
pe suprafaţa satelitului utilizăm  formula 1.3, în această formulă variem constanta solară in depen-

dentă de maxin si minim, si deasemenea schimbam valoarea unghiului  ɳ independentă de poziţia 

satelitului faţă de soare. 
 

=PAS* * ;                                            1.3        

 

 

 
Fig.1.Graficul variaţiei căldurei solare directă pe fiecare suprafaţă în funcţie de unghiul între 

aceasta si vectorul soarelui. 

Al doilea pas este să se calculeza energia termica a pamîntului dupa formula 1.4  şi obţiinem ca 

energia termica minima este aproximativ de 52 W, iar cea maxima de 56 W 

 
                                                      1.4 
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Se cunoaşte că o parte din energia solara este reflectata de pamint astfel in dependenta de pozitia  

satelitului el mai primeste o cantitate de caldura pe care o determinam  din formula 1.5 şi obţinem 

energia solara minimă reflectata de pămînt aproximativ 6 W şi cea maxima aproximativ 3 W.  Am 

obtinut o energie mai mica in cazul punctului maxim deoarece in cazl orbitei perpendiculare la soa-

re (max soare) pamintul reflecta aproape 0 energie solara  

             ;                                                     1.5 

 

 
 

Fig.2  Reprezentarea unghiului ɳ de reflectie a energiei solare 

 
Cel mai rece  punct la minimul de soare  se calculeaza dupa formula 1.6,  si obtinem 

urmatoarele rezultate   
 

                          1.6 
 

şi obţinem urmatoarele rezultate   
 

 
 ; 

 

Cel mai fierbinte punct la maximul de soare se calculeaza de asemenea dupa formula 1.6 incluzînd 
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valorile respective pentru maximum. Obţinem urmatoarele date: 

 

; 

; 

III. Concluzii 
 

În baza rulării modelului propus şi calculelelor obţinute   purem să remarcăm că este necesar 
de minimizat schimbările de temperatură pentru asigura buna funcţionare a firelor delicate şi joncţi-
unilor sudate care pot duce spre defectări anterioare. Pentru stabilizarea termica este recomandabilă 
ca sa fie utilizată izolarea multistrat . 
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