
ISSN 1727-7337 (print) 

АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2021, № 2(170)               ISSN 2663-2217 (online) 
36 

УДК 629.78.064.5  doi: 10.32620/aktt.2021.2.05 
 

Р. Ю. ТУРНА, А. М. ГОДУНОВ 

 

Национальный аэрокосмический университет им. Н. Е. Жуковского  

«Харьковский авиационный институт», Харьков, Украина 

 

СОСТОЯНИЕ РАЗРАБОТОК ДВУХФАЗНЫХ СИСТЕМ 

ТЕРМОРЕГУЛИРОВАНИЯ КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ 
 

Прогресс космической техники ведет к все большей энерговооруженности космических аппаратов. 

Международная Космическая Станция уже имеет мощность солнечных батарей более 100 кВт. Ав-

тономные космические аппараты и спутники (включая стационарные) имеют мощность энергоуста-

новок единицы кВт, в ближайшей перспективе – более 10 кВт. В качестве основного способа термо-

регулирования на космических аппаратах (КА) большой мощности до настоящего времени рассматри-

вается принудительный перенос теплоты с использованием однофазных жидких теплоносителей. Од-

нофазный контур с механической прокачкой теплоносителя является полностью отработанным 

средством терморегулирования КА с умеренной тепловой нагрузкой. Существенным недостатком 

таких систем является то, что температура теплоносителя значительно изменяется в пределах 

контура. Разность температур можно уменьшить, повысив расход теплоносителя, однако для этого 

приходится увеличивать производительность насоса, что неизбежно ведет к увеличению энергопо-

требления, диаметров трубопроводов и массы системы в целом. В случае высокой энерговооруженно-

сти КА (более 5-10 кВт) и больших расстояний теплопередачи (10 м и более) более предпочтительной 

системой с точки зрения массы, точности терморегулирования, энергопотребления (и других пара-

метров) является двухфазная система терморегулирования с механической прокачкой теплоносителя. 

Использование двухфазного контура (ДФК) в качестве системы терморегулирования КА позволяет 

существенно снизить массу и энергопотребление на собственные нужды по сравнению с однофазными 

системами обеспечения теплового режима (СОТР). Эффект достигается за счет аккумулирования 

переносимого тепла в виде скрытой теплоты парообразования и интенсификации теплообмена при 

кипении и конденсации теплоносителя. В статье сделан критический обзор опубликованных работ по 

ДФК для КА с высокой энерговооружённостью (более 5…10 кВт) и большим расстоянием теплопере-

носа (более 10…100 метров) начиная с 1980 г. по настоящее время. В результате сформирован пере-

чень основных проблем на пути практической реализации двухфазных контуров. 

 

Ключевые слова: система терморегулирования; космический аппарат; двухфазный контур теплопе-
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Введение 
 

Прогресс космической техники ведет к все 

большей энерговооруженности космических аппа-

ратов. Международная Космическая Станция уже 

имеет мощность солнечных батарей более 100 кВт. 

Автономные космические аппараты и спутники 

(включая стационарные) имеют мощность энерго-

установок единицы кВт, в ближайшей перспективе – 

более 10 кВт. 

В качестве основного способа терморегулиро-

вания на космических аппаратах (КА) большой 

мощности до настоящего времени рассматривается 

принудительный перенос теплоты с использованием 

однофазных жидких теплоносителей. Однофазный 

контур с механической прокачкой теплоносителя 

является полностью отработанным средством тер-

морегулирования КА с умеренной тепловой нагруз-

кой. Существенным недостатком таких систем явля-

ется то, что температура теплоносителя значительно 

изменяется в пределах контура. Разность темпера-

тур можно уменьшить, повысив расход теплоноси-

теля, однако для этого приходится увеличивать про-

изводительность насоса, что неизбежно ведет к уве-

личению энергопотребления, диаметров трубопро-

водов и массы системы в целом.   

В случае высокой энерговооруженности КА 

(более 5-10 кВт) и больших расстояний теплопере-

дачи (10 м и более) более предпочтительной систе-

мой с точки зрения массы, точности терморегулиро-

вания, энергопотребления (и других параметров) 

является двухфазная система терморегулирования с 

механической прокачкой теплоносителя. Использо-

вание двухфазного контура (ДФК) в качестве систе-

мы терморегулирования КА позволяет существенно 

снизить массу и энергопотребление на собственные 

нужды по сравнению с однофазными системами 

обеспечения теплового режима (СОТР). Эффект 
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достигается за счет аккумулирования переносимого 

тепла в виде скрытой теплоты парообразования и 

интенсификации теплообмена при кипении и кон-

денсации теплоносителя.  

Интенсивные исследования и опытно-

конструкторские разработки по созданию ДФК для 

космических аппаратов с большим тепловыделени-

ем ведутся с 80-х годов в США (NASA), Японии 

(NASDA). Подробный обзор этих работ до 1991 года 

содержится в монографии [1].  

В 90-х годах в РКК «Энергия» велись работы 

по ДФК мощностью 20…30 кВт для проектируемой 

космической станции «Мир-2», в последующем - 

для Международной Космической Станции (МКС). 

Для этого были привлечены ведущие исследова-

тельские организации России, Украины, Беларуси: 

НАУ «ХАИ», КЭРК, МВТУ, МЭИ, НИИТП, ХИПХ, 

ИТМО НАН Беларуси и другие. Однако, в качестве 

СОТР на МКС была реализована система на базе 

однофазных контуров теплопереноса, так как риски, 

связанные с применением новой разработки для 

обитаемой космической станции, оказались не при-

емлемыми по сравнению с техническими преиму-

ществами.  

Интерес к ДФК возрос в 2000-х с ростом ком-

мерческого сектора телекоммуникационных услуг, 

важнейшим элементом которого является отрасль 

спутниковой связи. На протяжении длительного 

времени отрасль динамично развивается. Если в 

начале 2000-х гг. не более 15 стран имели собствен-

ные спутники, то в 2016 г. уже 46 стран мира обла-

дали более чем 350 космическими аппаратами (КА) 

на геостационарной орбите (ГСО) [2, 3]. В том числе 

три коммерческих оператора SES, Intelsat и Eutelsat 

в конце 2015 г. владели в совокупности 133 спутни-

ками на ГСО. 

Наличие большого числа игроков на рынке 

спутниковой связи естественным образом привело к 

ситуации, когда основные операторы рынка ведут 

борьбу за преобладающее положение в отрасли за 

счет снижения стоимости спутниковой энергоемко-

сти и увеличению его энерговооруженности. По-

следнее неизбежно ведет к увеличению линейных 

размеров спутника и массы системы терморегули-

рования.  

Конструкции КА становятся все более слож-

ными и функциональными, различные характери-

стики, такие как рассеиваемая мощность и удельная 

мощность электронных компонентов, возрастают. 

Для теплового управления КА эта тенденция обу-

словила необходимость разработки и использования 

передовых технологий для удовлетворения расту-

щих требований предъявляемых к СОТР КА, где 

традиционные системы терморегулирования на базе 

тепловых труб (ТТ), контурных тепловых труб 

(КТТ) и контуров с капиллярной прокачкой тепло-

носителя достигают своего предела. В этих услови-

ях возрастает актуальность разработки ДФК для 

необитаемых КА и спутников, обладающей высокой 

автономностью, экономичностью и ресурсом. 

 

Обзор 
 

В настоящем разделе рассмотрены ДФК для 

терморегулирования КА с высокой энерговоору-

жённостью (более 5…10 кВт) и большими расстоя-

ниями теплопереноса (более 10…100 метров). 

В начале 80х были сформулированы основные 

вопросы, связанные с разработкой ДФК [6 - 9] и 

обоснованы технические преимущества ДФК по 

сравнению с однофазными контурами [1, 10]. При 

этом использовались следующие показатели эффек-

тивности: масса всей системы терморегулирования, 

расход, мощность насоса для прокачки теплоноси-

теля, простота термостабилизации объектов охла-

ждения, коэффициенты теплоотдачи на участках 

сбора и сброса теплоты и другие. Использовался 

также комплексный критерий – удельный коэффи-

циент переноса теплоты Кт [11, 12]: 

 

T
Q L

K ,
M


                                (1) 

 

где Q – тепловой поток, Вт; L – расстояние теплопе-

реноса, м; М – масса системы, кг. 

Сравнение удельных коэффициентов переноса 

теплоты для различных СТР представлено на рис. 1. 

Видно, что при больших тепловыделениях и рассто-

яниях теплопереноса неоспоримым преимуществом 

обладают ДФК с механической прокачкой теплоно-

сителя. При умеренных расстояниях – ДФК с ка-

пиллярной прокачкой теплоносителя (контурные 

тепловые трубы).  

По принципу действия ДФК с капиллярным 

насосом (ДФККН) аналогичен обычной тепловой 

трубе (ТТ). ДФК с капиллярной прокачкой теплоно-

сителя были изобретены независимо в США и быв-

шем Советском Союзе [13, 14]. В таких контурах 

прокачка теплоносителя происходит за счет исполь-

зования самого переносимого тепла. Контуры пас-

сивны, электропотребление на прокачку теплоноси-

теля отсутствует. Напор насоса в контуре обеспечи-

вается силами поверхностного натяжения в капил-

лярном фитиле, установленным в зоне теплоподво-

да. Мениск в капиллярной структуре естественным 

образом регулируется, чтобы обеспечить необходи-

мый напор, связанный с тепловой нагрузкой и усло-

виями теплосброса. 
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Рис. 1. Сравнение значений удельных  

коэффициентов переноса теплоты для различных 

СТР [7]: 1 – Двухфазная СТР с механической про-

качкой теплоносителя,  ΔT=5 ℃; 2 – двухфазная 

СТР с капиллярной прокачкой теплоносителя,  

ΔT=5 ℃; 3 – однофазная СТР «SpaceLab»  

с механической прокачкой теплоносителя,  

ΔT=40 ℃; 4 – однофазная СТР с механической  

прокачкой теплоносителя, ΔT=5 ℃; Дистанция  

теплопереноса – 50 м 

 

Большое количество экспериментальных и экс-

плуатационных ДФК с капиллярной прокачкой теп-

лоносителя успешно испытаны и использованы на 

различных КА [15 - 23]. Расширенный обзорный 

список экспериментов и применения ДФК с капил-

лярной прокачкой в качестве СТС КА представлен в 

[24, 25]. Из обзора видно, что такие системы полу-

чили широкое применение в космосе последние де-

сятилетия, но мощность реально выполненных СТС 

на базе ДФК с капиллярной прокачкой сегодня не 

более 2 кВт, а расстояния теплопереноса менее 10 

метров. Это связано с основным недостатком таких 

систем – максимальный напор капиллярного насоса 

определяется эффективным радиусом капилляра 

фитиля и часто составляет менее 0,1 бара. Кроме 

этого, ДФККН имеют сложные конструкции испа-

рителей, затрудняющие собирать тепло от большого 

числа охлаждаемых устройств. 

Двухфазные системы с механической прокач-

кой теплоносителя, не ограничены предельными 

давлениями и поэтому обладают гораздо большей 

теплотранспортной способностью, позволяют соби-

рать тепло от большого числа объектов, легко ре-

конфигурировать подсистемы сбора и сброса тепло-

ты. 

Интенсивные исследования и разработки ДФК 

с механической прокачкой теплоносителя начаты в 

США в начале 80-х годов совместно с европейски-

ми, канадскими и японскими специалистами в связи 

с планами создания новых КА большой мощности и 

проектом орбитальной станции «Freedom». На стан-

ции для контроля температуры компонентов и отво-

да отработанного тепла предполагалось реализовать 

концепцию так называемой «тепловой шины». Кон-

цепция предполагала использование наружного 

ДФК с механической прокачкой аммиака, которая 

связана с потребителями холода узлами теплосброса 

- тепловыми шинами. ДФК предназначался для сбо-

ра и отвода отработанного тепла от термоплат элек-

тронных модулей (средний температурный режим) и 

водоаммиачных теплообменников обитаемых моду-

лей с внутренним однофазным водяным насосным 

контуром (низкий температурный режим). Требова-

ния к двухфазным контурам представлены в Табли-

це 1 [26]. 

 

Таблица 1  

Основные характеристики ДФК орбитальной  

станции «Freedom» 

 Обору-

дование 

Обитаемые модули 

(А) (В) 

Температур-

ный диапазон 

работы ДФК 

13- 17 ℃ 0,6 - 4 ℃ 0,6 - 0,4 ℃ 

Максимальная 

нагрузка на 

ДФК 

49 кВт 33,5 кВт 

Минимальная 

нагрузка на 

ДФК 

4,9 кВт 3,35 кВт 

 

На рис. 2 представлена ДФК фирмы Grumman, 

реализующая концепцию «тепловой шины» для 

космической платформы [27, 28]. Особенностями 

контура является использование центробежных 

насосов, клапанов подачи теплоносителя на испари-

тельные теплообменники с капиллярной структурой. 

Схема фирмы Grumman отличается большим 

числом активных элементов управления, сложной 

конструкцией теплообменников-испарителей. Ре-

зультаты наземных испытаний схемы ДФК фирмы 

Grumman [29] показали, что система обеспечивает 

требуемый температурный режим работы испарите-

лей и способна работать на очень низких уровнях 

тепловых нагрузок, но требует тонкого регулирова-

ния режимных параметров.  

В ходе дальнейших разработок СТР станции 

Freedom была предложена схема ДФК с вращаю-

щимся устройством разделения и перекачивания 

жидкости (ВУРЖ) (рис. 3) [30 - 35], которая в по-

следующем была выбрана в качестве основной си-

стемы СТР станции [36]. Детальное описание ВУРЖ 

представлено в [37].  

ВУРЖ объединяет в себе функции насоса, 

устройства разделения жидкой и паровой фаз 

теплоносителя, смесительного теплообменника и 

отвода неконденсирующихся газов. ВУРЖ состоит 

из двухкамерного вращающегося барабана внутри 

стационарного корпуса, в котором парожидкостная 
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Рис. 2. Принципиальная схема ДФК фирмы Grumman:  

1 – насос; 2 – коллектор подачи жидкости в испарители; 3 – испарители; 4 – клапан; 5 – контрольный блок;  

6 – паровой коллектор; 7 – конденсаторы; 8 – переохладитель; 9 – гидроаккумулятор; 10 – фильтр;  

11 – регенератор; 12 – блок отделения неконденсирующихся газов; 13 – электроклапан; 14 – перепускной 

клапан; 15 – регулятор давления; 16 – линия рециркуляции жидкости; 17 – разъем 

 

 
Рис. 3. Принципиальная схема ДФК с ВУРЖ фирм 

Sundstrand и Boeing: 1 – корпус барабана; 2 – отвер-

стия; 3 – тепловой барьер; 4 – основная (горячая) 

камера; 5 – насос Пито №1; 6 – теплообменники 

испарители; 7 – кавитирующие трубки Вентури;  

8 – возврат двухфазного теплоносителя; 9 – клапан 

регулирования давления (КВД); 10 – теплообменни-

ки-конденсаторы и переохладители; 11 – холодная 

камера; 12 – насос Пито №2; 13 – форсунка распыла 

холодной жидкости; 14 – гидроаккумулятор;  

15 – насос Пито №3; 16 – клапан отвода неконден-

сирующихся газов; 17 – смеситель; 18 – насос Пито 

№4; 19 – тепловой аккумулятор; 20 – линия рецир-

куляции; 21 – промежуточная камера; 22 – тепловой  

барьер; 23 – линия подачи давления на КВД 

смесь из испарителей вводится аксиально в теплую 

камеру «насыщения». Парожидкостная смесь 

разделяется центробежно. Менее плотная паровая 

фаза сосредоточена в центре камеры и оттуда 

отводится в конденсатор. Жидкость насосами Пито 

подается обратно в испарители. Переохлаждённый 

теплоноситель из конденсаторов поступает в 

холодную камеру, откуда за счет центробежно-

гидростатического напора, создаваемого различ-

ными уровнями жидкости между двумя камерами, 

конденсат поступает обратно в теплую (насыща-

ющую) камеру через форсунки распыла. 

Несколько моделей ВУРЖ были построены и 

испытаны с использованием нескольких рабочих 

жидкостей и аммиака. Испытания включали полеты 

по параболе на борту летающей лаборатории KC-

135 и квалификацию в термовакуумной камере в 

Космическом центре имени Джонсона НАСА. Экс-

перименты позволили получить первичную инфор-

мацию по кипению и конденсации, а также по гид-

росопротивлению элементов ДФК двухфазному по-

току в условиях пониженной гравитации, однако, 

малые продолжительности тестов (25 секунд) не 

позволили оценить стабильность и устойчивость 

режимов работы ДФК в невесомости. 

Следует отметить большую сложность и малую 

надежность самого устройства ВУРЖ. Это доста-

точно напряженный электромеханический узел, в 

котором необходимо вращать с достаточно большой 

скоростью большие массы конструкции и теплоно-

сителя. При этом КПД насосов Пито составляют 

всего 1-2 %. Гидроаккумулятор, в котором находят-

ся при одинаковой температуре жидкость и пар, 

разделенные подпружиненным сильфоном, требует 

особых процедур запуска системы. Диапазон обес-

печения функциональных требований такого акку-

мулятора весьма ограничен. 
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В 90-х годах в РКК «Энергия» (Россия) велись 

работы по ДФК мощностью 20…30 кВт для проек-

тируемой космической станции «Мир-2», в после-

дующем, Международной Космической Станции 

(МКС). Для этого были привлечены ведущие иссле-

довательские организации: НАУ «ХАИ» (Украина), 

КЭРК, МВТУ, МЭИ, НИИТП, ХИПХ, ИТМО АН 

Беларуси и другие.  Работы были завершены проек-

том ДФК для системы теплоотвода российского 

сегмента МКС [38 - 44] и испытанием в невесомости 

на борту корабля «Прогресс» в составе космической 

станции «Мир» малоразмерного экспериментально-

го насосного контура ЛЭУ-1М [45, 46]. В этих рабо-

тах большое участие принимал Центр Технической 

Физики ХАИ. 

В централизованной системе теплоотвода рос-

сийского сегмента (ЦСТО РС) МКС также заложена 

концепция «тепловой шины». Принципиальная схе-

ма системы представлена на рисунке 4. Она пред-

ставляет собой замкнутый контур, который включа-

ет напорную линию 1, байпасную жидкостную ли-

нию 2 и двухфазную линию 3. 

Насос обеспечивает циркуляцию жидкого ам-

миака через испарительные теплообменники 

(EHEX). В испарительных теплообменниках аммиак 

испаряется, собирая тепло от модулей и через реге-

неративный теплообменник (RHEX), сепаратор, 

вращающийся гидравлический соединитель (RHC), 

поступает в радиатор, где конденсируется и пере-

охлаждается, смешиваясь с жидким аммиаком из 

байпасной жидкостной линии. Затем жидкий амми-

ак возвращается в насос через RHC.  

При проектировании ДФК ЦСТО РС МКС бы-

ло принято три основополагающих принципиально 

новых решения: использование в качестве элемента, 

регулирующего давление насыщения в контуре, 

теплового гидроаккумулятора [47]; применение в 

качестве активного средства контроля массового 

расхода через испарительные теплообменники кла-

панов регулирования расхода (FCV); наличие об-

водной жидкостной петли, обеспечивающей посто-

янство расхода аммиака вне зависимости от измене-

ния гидравлического сопротивления в паровой ма-

гистрали и способствующей созданию гарантиро-

ванного кавитационного запаса насоса. 

Характеристики системы, следующие: 

– тепловая нагрузка 0÷30 кВт; 

– максимальное расстояние теплопереда-

чи 50…100 м; 

– температура аммиака в испарительных теп-

лообменниках 10±2,5 ℃; 

– потребляемая электрическая мощность не бо-

лее 200 Вт (без мощности электронагревателей). 

 

 
 

Рис. 4. Принципиальная схема ДФК ЦСТО РС МКС: 

RAD – радиатор; 

HCA – теплогидравлический аккумулятор; 

P – насос; 

RHJ – поворотный гидравлический коннектор; 

RHEX – регенеративный теплообменный аппарат; 

S – сепаратор; 

EH – электрический нагреватель; 

 – гидравлический коннектор; 

 – клапан; 

 – дроссель; 

FCV – клапан регулирования расхода; 

 – паровая линия; 

 – напорная жидкостная линия; 

 – байпас; 

 

– испарительный теплообменный аппарат 

 

Гидравлическая схема малоразмерного экспе-

риментального насосного контура ЛЭУ-1М, испы-

танного на борту «Прогресс» в составе космической 

станции «Мир» представлена на рис. 5.  

ЛЭУ-1М представляет собой замкнутый контур 

с принудительной циркуляцией рабочего тела, кото-

рый является аналогом системы теплоотвода рос-

сийского сегмента МКС.  

Основные характеристики установки: 

– рабочая жидкость – аммиак; 

– рабочая температура – минус 70 … плюс 

40 ℃; 

– уровень давления – 0,1… 16,0 атм; 

– тепловая нагрузка – 0… 1160 Вт. 

Работы по ДФК с меньшей интенсивностью 

продолжались во многих странах в 90х и 2000-х го-

дах. В последнее десятилетие интерес к этому 

направлению существенно возрос в связи с проек-

тами мощных стационарных телекоммуникацион-

ных спутников и автономных космических аппара-

тов большой мощности. Так, в работе [48] указыва-

ется на безальтернативное использование ДФК, по 

сравнению с насосным однофазным контуром, для  
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Рис. 5. Гидравлическая схема ЛЭУ-1М: 

AT1 –  теплообменный аппарат (ТОА); ГС – газовая ловушка; 

ДД – датчик давления; 

ДП – датчик перепада давления; 

ТГА – теплогидравлический аккумулятор;  

TT – конденсатор радиатора; 

Др – дроссель; 

ДТ – датчик температуры; 

РТО – ТОА;  

ЖСОТР – жидкостный контур СОТР КАК «Прогресс»; 

ЭП – нагреватель; 

Ф – фильтр; КР – кран; 

ЭМК – электромагнитный клапан; 

Н4 – насос 

 

спутников на низких орбитах и стационарных спут-

ников мощностью 20…100 кВт, что позволяет эко-

номить до 50…80% массы системы обеспечения 

теплового режима. В технологической дорожной 

карте NASA [49] ДФК с насосной прокачкой тепло-

носителя отнесены к предпочтительным для ряда 

будущих космических миссий агентства и обозначе-

ны указанные выше проблемы, стоящие на пути ре-

ализации ДФК. 

В ответ на задачи, опубликованные в дорожной 

карте NASA, фирма Advanced Cooling Technologies, 

Inc. (ACT) предложила концепт ДФК, в которой 

усовершенствован механизм разделения двухфазно-

го потока и потокораспределения в контуре [50, 51] 

по сравнению с схемой ДФК ВУРЖ. Принципиаль-

ная схема системы представлена на рисунке 6. 

Насос обеспечивает движение основного потока для 

двух параллельно установленных эжектирующих 

элемента: один расположен после конденсатора, а 

другой - на выходе из вихревого сепаратора с им-

пульсным приводом (MVS). 

 

 

 
 

Рис. 6. Схема ДФК фирмы Advanced Cooling Technologies, Inc. 
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Эжектор конденсатора отводит пар из MVS, 

через конденсатор, и возвращает сконденсирован-

ную жидкость в MVS через тангенциальный вход. 

Регулятор давления контролирует расход пара, вы-

ходящего из MVS. Часть жидкости отведенной из 

MVS вторым эжектором подается в испарители. 

Расход теплоносителя соответствует максимальной 

ожидаемой тепловой нагрузке для каждой ветви и 

остается постоянным. Для поддержания этого рас-

хода используются дроссели или кавитационные 

трубки Вентури. Оставшаяся часть жидкости, отве-

денная из MVS, возвращается в насос. Механиче-

ский регулирующий клапан (не показан на схеме), 

расположенный на обратной линии насоса, контро-

лирует давление на выходе из эжектора. Таким об-

разом, два эжектора изолируют однофазный насос 

от двухфазной части системы. 

К основным недостаткам такой системы можно 

отнести низкий КПД эжекторов (менее 25%), предел 

минимальных тепловых нагрузок для устойчивой 

работы эжекторов, наличие механического регули-

рующего клапана, трудности запуска из «горячего» 

состояния, когда в насосе может находится пар. Как 

отмечают сами авторы, этот концепт требует даль-

нейшей оптимизации как на системном, так и эле-

ментном уровнях. 

Множество исследований было проведено с 

гибридными капиллярными контурами, в которых 

преимущества пассивного регулирования расхода 

дополняются насосной прокачкой теплоносителя с 

целью решения проблем, связанных с осушением 

фитилей и их надежным смачиванием в системах с 

разветвленной конфигурацией испарителей [52 - 60].  

Рассматриваемый здесь ДФК использует ту же базо-

вую схему, что и ДФК с капиллярной прокачкой, в 

частности, использует ту же схему испарителя (то 

есть каналы для жидкости и пара, разделены пори-

стым фитилем). Основное отличие заключается в 

добавлении механического насоса и байпасной ли-

нии (рис. 7). 

Несмотря на некоторые преимущества гибрид-

ных ДФК (пассивное регулирование расхода, конту-

ры преимущественно содержат разделенные фазы и 

однофазные потоки), уровень технических разрабо-

ток таких ДФК для КА с высокой энерговооружён-

ностью (более 5…10 кВт) и большими расстояниями 

теплопереноса (более 10…100 метров) не достаточ-

ный. Физическое моделирование таких контуров с 

несколькими испарителями и конденсаторами на 

земле требует специального обоснования его адек-

ватности для условий невесомости [49], а полно-

масштабный эксперимент в невесомости чрезвы-

чайно дорог.  

 

 

 
 

Рис. 7. Примеры гибридных ДФК с капиллярной  

и насосной прокачкой теплоносителя: 

а – схема фирмы Jet Propulsion Laboratory  

или JPL (США) [55]; б – схема фирмы U.S. Naval 

Research Laboratory [54] 

 

В 2011 г. был успешно введен в эксплуатацию 

прибор Alpha Magnetic Spectrometer (AMS) на борту 

МКС с использованием ДФК с механической про-

качкой теплоносителя, разработанной Националь-

ной аэрокосмической лабораторией Нидерландов 

(NLR) [63 - 65] (рис. 8). Требования, которые приве-

ли к использованию двухфазной насосной системы, 

заключались в необходимости обеспечения большой 

изотермической зоны, при тепловой нагрузке от 

прибора 144 Вт. Общий объем системы - менее 2 

литров. В системе использовался двухфазный акку-

мулятор. Углекислый газ был выбран в качестве 

рабочего тела из-за его относительно высокого от-

ношения плотности пара к жидкости. 
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Рис. 8. Гидравлическая схема ДФК AMS-02 с насосной прокачкой теплоносителя 

 

Эти испытания и испытания ЛЭУ-1М на борту 

«Прогресс» на сегодняшний день являются един-

ственными комплексными испытаниями ДФК с ме-

ханической прокачкой теплоносителя в космосе. 

Рассмотренные выше ДФК с механической 

прокачкой теплоносителя рассматривались для ор-

битальных космической станции, где они выгодно 

отличались от альтернативных систем из-за высоких 

тепловых нагрузок. При проектировании СТС орби-

тальных обитаемых станций нужно учитывать раз-

личные требования термостатирования оборудова-

ния, метаболические нагрузки жилых модулей, 

обеспечивать надежность и безопасность миссий, 

рассчитанных на присутствие человека. Разработка 

ДФК связана с множеством проблем, которые необ-

ходимо решать с помощью численного моделирова-

ния и экспериментальных исследований. Важней-

шей проблемой является оценка влияния микрогра-

витации на гидродинамику и теплообмен двухфаз-

ного потока [66, 67]. Поэтому при реализации СТС 

для МКС было принято решение использовать СТС 

с внутренним и внешним насосными однофазными 

контурами, хотя однофазная СТС также является 

достаточно сложной системой. 

Однофазные контуры с насосной прокачкой 

теплоносителя так же частично удовлетворяют со-

временные потребности телекоммуникационных 

операторов спутниковой связи в дополнительных 

энергоресурсах. Например, ОАО «Информационные 

спутниковые системы» имени академика М. Ф. Ре-

шетнева (ИСС, Россия) разработал КА AMOS-5 бес-

контейнерного исполнения, на базе платформы 

«Экспресс-1000Н» с применением комбинирован-

ной системы терморегулирования, в которой дубли-

рованный жидкостный контур сочетается с ТТ [68]. 

Для мощностей тепловыделения не более 5 кВт та-

кой тип СТР удовлетворяет всем требованиям обес-

печения теплового режима оборудования КА в те-

чение длительного срока службы (не менее 15 лет), 

однако требует ощутимых расходов на массу и 

энергопотребление, поэтому современная архитек-

тура КА на базе однофазных жидкостных контуров 

приближается к своему пределу [69].  

Thales Alenia Space (Франция) совместно с 

ЦТФ ХАИ разрабатывает двухфазные насосные си-

стемы для термостатирования геостационарных те-

лекоммуникационных спутников с рассеиваемой 

мощностью 10-20 кВт [4, 5, 70, 71]. Преимущество 

по массе двухфазной системы с относительно высо-

кой мощностью по сравнению с однофазной значи-

тельна. Экономия массы обеспечивается за счет не-

большого запаса теплоносителя, применения акку-

мулятора с тепловым регулированием и насоса не-

большой мощности. В такой системе также можно 

использовать панели Восток-Запад в качестве ради-

аторов за счет перераспределения тепловой нагруз-

ки. 

Таким образом, рассмотренные в обзоре рабо-

ты подвели к созданию ДФК с механической про-

качкой теплоносителя для стационарных долгожи-

вущих спутников и автономных КА. Однако в силу 

разных причин ни одна из работ до настоящего вре-

мени не привела к практической реализации ДФК 

для термостатирования КА с высокой энерговоору-

жённостью (более 5…10 кВт) и большими расстоя-

ниями теплопереноса (более 10…100 метров).  Ос-

новными причинами являются недостаточная изу-

ченность процессов в ДФК в условиях невесомости, 

отсутствие сертифицированной для космоса эле-

ментной базы, отсутствие методики наземных   ис-

пытаний для задач сертификации всей системы. 
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Выводы 
 

Конструкции КА становятся все более слож-

ными и функциональными, различные характери-

стики, такие как рассеиваемая мощность и удельная 

мощность электронных компонентов, возрастают. 

Для теплового управления КА эта тенденция обу-

словила необходимость разработки и использования 

передовых технологий для удовлетворения расту-

щих требований, предъявляемых к СОТР КА. Тра-

диционные системы терморегулирования на базе 

тепловых труб (ТТ) и контурных тепловых труб 

(КТТ) или контуров с капиллярной прокачкой теп-

лоносителя достигают своего предела. В этих усло-

виях возрастает актуальность разработки ДФК с 

механической прокачкой теплоносителя для необи-

таемых КА и спутников, обладающей высокой авто-

номностью, экономичностью и ресурсом.  

Обзор позволил выявить основные проблемы 

на пути практической реализации ДФК:   

а) выработка обоснованных научно-

технических решений по структуре СТР и ее подси-

стем на базе ДФК для автономных КА мощностью 

более 5-10 кВт, с удельными тепловыми потоками в 

испарителях до 100 Вт/см2 и расстояниями теплопе-

реноса   более 10-100 м; 

б) физическое моделирование ДФК и его под-

систем на земле и обоснования адекватности этих 

испытаний для условий невесомости. (ДФК должен 

включать как можно больше компонентов, рабочие 

характеристики которых не зависят от силы тяже-

сти).  

в) испытание в условиях невесомости компо-

нентов ДФК, характеристики которых существенно 

зависят от силы тяжести. 

г) способы запуска ДФК из любого теплового 

состояния, останова и повторного запуска. В момент 

запуска в насосе должна находиться недогретая 

жидкость, поэтому требуются определенные меро-

приятия для обеспечения этого условия. 

д) обеспечение распределения двухфазного 

теплоносителя через разветвленные сети параллель-

но-последовательно соединенных теплообменников 

(испарителей и конденсаторов) при любых условиях 

теплового нагружения и теплоотвода от радиацион-

ных панелей. 

е) способы регулирования ДФК без использо-

вания активных механических устройств и авторе-

гулирование ДФК.  
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СТАН РОЗРОБОК ДВОФАЗНИХ СИСТЕМ ТЕРМОРЕГУЛЮВАННЯ  

КОСМІЧНИХ АПАРАТІВ 

Р. Ю. Турна, А. М. Годунов  

Прогрес космічної техніки веде до все більшої енергоозброєності космічних апаратів. Міжнародна Ко-

смічна Станція вже має потужність сонячних батарей понад 100 кВт. Автономні космічні апарати і супутни-
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ки (включаючи стаціонарні) мають потужність енергоустановок одиниці кВт, в найближчій перспективі - 

більш 10 кВт. В якості основного способу терморегулювання на космічних апаратах (КА) великої потужнос-

ті до теперішнього часу розглядається примусовий перенос теплоти з використанням однофазних рідких 

теплоносіїв. Однофазний контур з механічним прокачуванням теплоносія є повністю відпрацьованим засо-

бом терморегулювання КА з помірним тепловим навантаженням. Суттєвим недоліком таких систем є те, що 

температура теплоносія значно змінюється в межах контуру. Різницю температур можна зменшити, підви-

щивши витрату теплоносія, однак для цього доводиться збільшувати продуктивність насоса, що неминуче 

веде до збільшення енергоспоживання, діаметрів трубопроводів і маси системи в цілому. У разі високої ене-

ргоозброєності КА (більше 5-10 кВт) і великих відстаней теплопередачі (10 м і більше) більш кращою сис-

темою з точки зору маси, точності терморегулювання, енергоспоживання (і інших параметрів) є двофазна 

система терморегулювання з механічним прокачуванням теплоносія. Використання двофазного контуру 

(ДФК) як системи терморегулювання КА дозволяє істотно знизити масу і енергоспоживання на власні пот-

реби в порівнянні з однофазними системами забезпечення теплового режиму (СЗТР). Ефект досягається за 

рахунок акумулювання тепла, що переноситься у вигляді прихованої теплоти пароутворення і інтенсифікації 

теплообміну при кипінні та конденсації теплоносія. У статті зроблено критичний огляд опублікованих робіт 

по ДФК для КА з високою енергоозброєністюю (більше 5 ... 10 кВт) і великою відстанню теплопереносу 

(більше 10 ... 100 метрів) починаючи з 1980 року по теперішній час. В результаті сформовано перелік основ-

них проблем на шляху практичної реалізації двофазних контурів. 

Ключові слова: система терморегулювання; космічний апарат; двофазний контур теплопереноса. 

 

 

DEVELOPMENT STATUS OF SATELLITE TWO-PHASE THERMAL  

CONTROL SYSTEMS 

R. Turna, A. Hodunov 

The progress of space technology is leading to more and more energy-equipped spacecraft. The International 

Space Station already has the capacity of solar panels of more than 100 kW. Autonomous spacecrafts and satellites 

(including stationary ones) have the capacity of power units of kW, in the nearest future - more than 10 kW. Forced 

heat transfer using single-phase liquid coolants is still considered as the main method of thermal control on high-

power spacecraft (SC). Single-phase mechanically pumped fluid loop is a fully proven means of thermal control of 

spacecraft with a moderate heat load. A significant disadvantage of such systems is that the coolant temperature var-

ies significantly within the loop. The temperature difference can be reduced by increasing the coolant flow rate, but 

for this, it is necessary to increase the pump capacity, which inevitably leads to an increase in power consumption, 

pipeline diameters, and weight of the system as a whole. In the case of spacecraft with high power capacity (more 

than 5-10 kW) and large heat transfer distances (10 m and more), a two-phase mechanically pumped fluid loop for 

thermal control is more preferable in terms of weight, the accuracy of thermoregulation, power consumption (and 

other parameters). The use of a two-phase loop (2PMPL) as a spacecraft thermal control system allows to reduce 

significantly mass and power consumption for own needs in comparison with a single-phase thermal control system 

(TCS). The effect is achieved due to the accumulation of transferred heat in the form of latent heat of vaporization 

and intensification of heat exchange at boiling and condensation of coolant. The article provides a critical review of 

published works on 2PMPL for spacecraft with high power (more than 5...10 kW) and a large heat transfer distance 

(more than 10...100 meters) from 1980 up to nowadays. As a result, a list of the main problems on the way of practi-

cal implementation of two-phase loops is formed. 

Keywords: thermal control system; spacecraft; two-phase mechanically pumped fluid loop. 

 

 

Турна Рустем Юсуфович – директор Центра Технической Физики (ЦТФ), Национальный аэрокосми-

ческий университет им. Н. Е. Жуковского «Харьковский авиационный институт», Харьков, Украина. 

Годунов Артем Михайлович – асп. каф. аэрокосмической теплотехники, Национальный аэрокос-

мический университет им. Н. Е. Жуковского «Харьковский авиационный институт», Харьков, Украина. 

 

 

Rustem Turna – Managing Director of Center of Technical Physics (CTPh), National Aerospace University 

«Kharkov Aviation Institute», Kharkiv, Ukraine,  

e-mail: rustem.turna@ctph.com.ua, ORCID: 0000-0001-5773-1400. 

Artem Hodunov – PhD student of Dep. of Aerospace Heat Engineering, National Aerospace University 

«Kharkov Aviation Institute», Kharkiv, Ukraine,  

e-mail: artem.hodunov@ctph.com.ua, ORCID: 0000-0001-8850-8367. 


