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КОСМИЧЕСКИЕ НАВИГАЦИОННЫЕ СИСТЕМЫ И ПРИБОРЫ.
РАДИОЛОКАЦИЯ И РАДИОНАВИГАЦИЯ

УДК 629.783 DOI 10.17238/issn2409-0239.2017.4.3

Сравнительный анализ глобальных дополнений
системы ГЛОНАСС

С.И.Ватутин, к.т. н., otd0943_vsi@mail.ru
АО «Российские космические системы», Москва, Российская Федерация

А.А.Бирюков, hg10user@yandex.ru
АО «Российские космические системы», Москва, Российская Федерация

И.К.Курков, ab5126@g2.ru
АО «Российские космические системы», Москва, Российская Федерация

Аннотация. Рассмотрены два возможных направления наращивания системы ГЛОНАСС с целью улучшения точностных
характеристик в глобальном масштабе, а именно создание второй орбитальной группировки системы ГЛОНАСС из дополни-
тельных 24-х навигационных космических аппаратов (НКА) в трех промежуточных плоскостях и создание высокоорбитального
дополнения системы ГЛОНАСС из 18 НКА с шестью трассами на круговых геосинхронных наклонных орбитах по три НКА
на каждой трассе. Показано, что в широком диапазоне углов затенения двойной ГЛОНАСС имеет явные преимущества перед
системой ГЛОНАСС с высокоорбитальным дополнением по критерию максимальной доли времени обеспечения гарантирован-
ной точности местоопределения, когда пространственный геометрический фактор меньше шести.

На основе имеющихся опытных данных о стоимости запусков КА на высокие орбиты с использованием разгонных блоков
показано, что удвоение группировки ГЛОНАСС дешевле, чем создание глобального высокоорбитального дополнения. Двой-
ной ГЛОНАСС имеет втрое меньший разброс по точности местоопределения на разных долготах при одной широте точки
наблюдения, чем ГЛОНАСС с высокоорбитальным дополнением.

Предложен способ наращивания группировки НКА ГЛОНАСС путем использования дополнительных дальномерных
М-последовательностей, имеющих низкую взаимную корреляцию с используемым в настоящее время дальномерным кодом.

Ключевые слова: навигационный космический аппарат, геометрический фактор, орбитальная группировка, местоопределение,
угол затенения, М-последовательность

Comparative Analysis of Global Augmentations
to the GLONASS System

S. I.Vatutin, Cand. Sci. (Engineering), otd0943_vsi@mail.ru
Joint Stock Company “Russian Space Systems”, Moscow, Russian Federation

A.A.Biryukov, hg10user@yandex.ru
Joint Stock Company “Russian Space Systems”, Moscow, Russian Federation

I.K.Kurkov, ab5126@g2.ru
Joint Stock Company “Russian Space Systems”, Moscow, Russian Federation

Abstract. This article considers two possible directions of the GLONASS system expansion to improve the accuracy on a global
scale, namely, the creation of a second GLONASS orbital constellation comprising 24 additional navigation satellites in three
intermediate planes and the creation of a high-orbit augmentation to the GLONASS system comprising 18 navigation satellites
with six subsatellite traces on circular geosynchronous inclined orbits with three satellites on each track. It is shown that in a wide
range of shading angles the dual GLONASS has a clear advantage over the GLONASS system with a high-orbit augmentation
by the maximum time fraction criterion for the provision of the guaranteed positioning precision when the position dilution
of precision is less than 6.

Based on the available experimental data on the costs of high-orbit spacecraft launch using upper-stage rockets, it is shown that
doubling the GLONASS grouping has lower costs than creating a global high-orbital satellite augmentation. The dual GLONASS
has a three times lower dispersion in positioning accuracy at different longitudes with the same latitude of the observation point
than the GLONASS with a high-orbital augmentation.

The paper proposes a method for augmentation of the GLONASS orbital constellation by using additional distance-measurement
maximum length sequences having a low cross-correlation with the current distance-measurement code.

Keywords: navigation spacecraft, geometric factor, orbital constellation, positioning, shading angle, maximum length sequence



4 С.И.ВАТУТИН, А.А. БИРЮКОВ, И.К.КУРКОВ

Основным направлением повышения точности
местоопределения в нормальных условиях и до-
ступности в сложных условиях наблюдения нави-
гационных космических аппаратов (НКА) является
наращивание орбитальной группировки (ОГ). В [1]
рассмотрены шесть возможных вариантов модифи-
кации системы ГЛОНАСС, причем только два из
них не затрагивают структуру существующей си-
стемы ГЛОНАСС при наращивании ОГ за счет вве-
дения по два и по четыре НКА на трех допол-
нительных плоскостях. Проведенный в [1] анализ
результатов моделирования рассмотренных вариан-
тов модификации системы ГЛОНАСС показал, что
наилучшие характеристики доступности НКА име-
ет вариант из тридцати шести спутников, полу-
чающийся путем добавления в каждую из суще-
ствующих плоскостей четырех спутников с измене-
нием фазового сдвига между точками расположе-
ния спутников по аргументу широты с 45 до 30◦.
Возникающие при этом изменения структуры ОГ
существующей системы вызывают большие сомне-
ния, поскольку система ГЛОНАСС является клас-
сической большой системой, на которую давит груз
миллионов существующих пользователей. Поэтому
попытаемся рассмотреть альтернативные варианты
повышения точности системы ГЛОНАСС путем на-
ращивания группировки ее НКА, исходя из то-
го принципа, что наращивание численности НКА
в системе не должно затрагивать сложившуюся
конфигурацию системы ГЛОНАСС из 24 НКА.

В настоящей работе рассмотрены два возмож-
ных направления наращивания системы ГЛОНАСС
с целью улучшения точностных характеристик
в глобальном масштабе, а именно: создание вто-
рой орбитальной группировки системы ГЛОНАСС
из дополнительных 24 навигационных космических
аппаратов (НКА) в трех промежуточных плоско-
стях и создание высокоорбитального дополнения
системы ГЛОНАСС из 18 НКА с шестью трасса-
ми на круговых геосинхронных наклонных орбитах
(КГСНО) по три НКА на каждой трассе.

Вспомним, что первоначально каждому из
24 НКА ГЛОНАСС приписывалась своя литерная
несущая частота, отстоящая от соседних несущих
частот примерно на 0,5 МГц, причем на каждой из
24 несущих частот излучалась в качестве дально-
мерного кода одна и та же М-последовательность

длиной 511 двоичных единиц с хорошими авто-
корреляционными свойствами. Однако с развитием
международного сотрудничества количество литер-
ных несущих частот пришлось сократить до две-
надцати, при этом противоположные НКА в од-
ной плоскости (антиподы) стали работать на одной
и той же частоте. Наличие в системе антиподов
на одной частоте на работу наземных потребите-
лей никак не повлияло, однако возникли пробле-
мы интерференции сигналов НКА-антиподов для
КА-потребителей с высотами орбит свыше 209 км,
практически с опорной орбиты и выше вплоть
до предельной для потребителя системы ГЛОНАСС
высоты в 2000 км. Эта проблема была успешно ре-
шена за счет хороших автокорреляционных свойств
дальномерной М-последовательности. Однако в си-
лу дефицита частотного ресурса остался открытым
вопрос: где взять дополнительные несущие часто-
ты для наращивания численности НКА в системе
ГЛОНАСС?

Поиски ответа на этот вопрос привели к кар-
динальному решению: отказаться от многочастот-
ного принципа построения системы ГЛОНАСС
с одним дальномерным кодом для всех НКА
и перейти к одночастотному принципу построе-
ния системы, как в системе GPS, с индивиду-
альным дальномерным кодом для каждого НКА.
При этом весьма распространенным является мне-
ние, что произойдет переход от частотного разде-
ления каналов разных НКА в классической си-
стеме ГЛОНАСС к кодовому разделению каналов
разных НКА на одной несущей частоте за счет
хороших взаимокорреляционных свойств сигналов,
как в системе GPS. Однако, строго говоря, в си-
стеме ГЛОНАСС нет частотного разделения кана-
лов. Ведь при разнесении несущих частот пример-
но на 0,5 МГц полоса частот сигнала стандартной
точности (СТ) составляет порядка 1 МГц, а сигна-
ла высокой точности — порядка 5 МГц. Понятно,
что ни о каком классическом частотном разделе-
нии каналов на полосовых фильтрах при структуре
сигналов системы ГЛОНАСС не может идти речи.
Разделение каналов в системе ГЛОНАСС происхо-
дит исключительно за счет корреляционного прие-
ма дальномерных сигналов. В сущности, осуществ-
ляется прием в целом шумоподобного сигнала дли-
ной в одну миллисекунду. Получается, что ширина

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКОЕ ПРИБОРОСТРОЕНИЕ И ИНФОРМАЦИОННЫЕ СИСТЕМЫ т. 4 вып. 4 2017



СРАВНИТЕЛЬНЫЙ АНАЛИЗ ГЛОБАЛЬНЫХ ДОПОЛНЕНИЙ СИСТЕМЫ ГЛОНАСС 5

Рис. 1. Схемы формирования существующего и дополнительного дальномерного кодов сигнала стандартной
точности ГЛОНАСС

спектра такого сигнала на выходе корреляционно-
го приемника составляет всего порядка двух кило-
герц. Даже при наличии доплеровского сдвига на
10–15 кГц разнесение несущих частот на 0,5 МГц
делает сигналы разных НКА совершенно ортого-
нальными, за исключением НКА-антиподов, когда
разделение каналов двух НКА обеспечивается хо-
рошими автокорреляционными свойствами дально-
мерной М-последовательности системы ГЛОНАСС
в условиях противоположного доплеровского сдви-
га несущих частот. Эти свойства сигналов си-
стемы ГЛОНАСС имеют явные преимущества пе-
ред совокупностью сигналов системы GPS, в кото-
рой уровень межканальных помех возрастает про-
порционально количеству одновременно видимых
НКА.

Подобные рассуждения неизбежно приводят
к вопросу: «А почему бы не найти по крайней
мере еще одну М-последовательность длиной 511
с такими же хорошими автокорреляционными свой-
ствами, как у М-последовательности существующей
многочастотной системы ГЛОНАСС, и с хоро-
шими взаимокорреляционными свойствами этих
М-последовательностей для их кодового разделе-
ния?» В результате поиска ответа на этот во-
прос М-последовательность с нужными свойства-
ми была найдена. Схемы формирования существу-
ющей и второй М-последовательности приведены
на рис. 1.

Существующий дальномерный код сигнала СТ
ГЛОНАСС представляет собой М-последователь-
ность длины 511 и периода 1 мс, формируемую
9-разрядным регистром сдвига с отводной после-
довательностью {5, 9}. Сдвиг в регистре выпол-
няется от ячейки с меньшим номером к ячей-
ке с большим номером. С периодичностью 1 раз
в 1 мс в регистр устанавливается начальное состоя-
ние НС1 = 001111111. М-последовательность сни-
мается с последней ячейки регистра.

Дополнительный дальномерный код сигна-
ла СТ ГЛОНАСС предлагается использовать для
НКА с номерами от 25 до 48. Он отличает-
ся от существующего дальномерного кода тем,
что используются другие номера последовательно-
сти отводов {2, 4, 7, 9} и другое начальное состо-
яние НС2 = 000011111 (оно выбирается произ-
вольно).

Корреляционные свойства этих двух дально-
мерных кодов следующие:

– средний квадрат пика периодической вза-
имной корреляционной функции (ВКФ) равен
−27,08 дБ (вычислено при одном отсчете на сим-
вол дальномерного кода);

– максимальный квадрат пика периодической
ВКФ равен −23,8 дБ;

– максимальный квадрат бокового пика пери-
одической автокорреляционной функции (АКФ) ра-
вен −54,17 дБ.
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Полученные взаимно корреляционные свой-
ства совпадают с известными свойствами кодов
Голда длины 511, а автокорреляционные свойства
совпадают с известными свойствами M-последова-
тельностей.

Аналогичные взаимно корреляционные свой-
ства могут быть получены с использованием лю-
бой из последовательностей отводов, приведенных
в табл. 1. Это позволяет для КА-антиподов в до-
полнении системы ГЛОНАСС выбрать различные
возможные М-последовательности, что гарантиру-
ет надежное разделение сигналов КА-антиподов на
одной несущей частоте.

Т а б л иц а 1. Возможная последовательность отводов
для дополнительного дальномерного кода сигнала СТ

ГЛОНАСС

Вариант Количество отводов Последовательность
отводов

1 4 1, 4, 5, 9

2 4 3, 5, 6, 9

3 4 1, 2, 7, 9

4 4 2, 4, 7, 9

5 4 5, 6, 8, 9

6 6 1, 2, 4, 5, 7, 9

7 6 1, 3, 5, 6, 8, 9

8 6 2, 3, 5, 6, 8, 9

9 6 3, 4, 5, 7, 8, 9

10 6 1, 2, 6, 7, 8, 9

11 6 2, 3, 6, 7, 8, 9

12 6 2, 4, 6, 7, 8, 9

Для НКА с номерами от 25 до 48 предлагается
провести следующую модернизацию навигационно-
го сообщения ГЛОНАСС:

– количество кадров в суперкадре увеличить
от 5 до 10, чтобы передавать в дополнительных
кадрах данные дополнительного альманаха;

– в каждом кадре выделить 4 разряда (в 1-й
и 3-й строке), чтобы передавать номер кадра;

– признаки модификации НКА (слова MA
n

и M) исключить, поскольку эти признаки в бу-
дущем предположительно станут константами
и не будут нести смысловой нагрузки;

– разрядность номера НКА в оперативной ин-
формации и в альманахе (слова n и nA) увеличить
с 5 до 6 бит (за счет исключения слов MA

n и M).
Теперь перейдем к сравнительной оценке

точностных характеристик существующей систе-
мы ГЛОНАСС и ее модификаций с возможными
глобальными дополнениями, которые определя-
ются геометрическим фактором соответствующей
системы. Для оценки геометрического фактора
необходимо знать координаты потребителя и види-
мых потребителем НКА, причем в топоцентрической
системе координат. Поскольку для оценки геомет-
рического фактора не требуется высокой точности
расчетов, то для определения координат НКА будем
использовать модели движения КА в центральном
поле Земли, а при переходе к топоцентрическим
координатам учтем сжатие Земли с полюсов в со-
ответствии с моделью гравитационного поля Земли
(2, 0). Оценки получим с использованием имитаци-
онной модели, подробно описанной в работе [2].

Систему ГЛОНАСС с дополнением на базе
второй М-последовательности из 24 аналогичных
НКА по 8 на каждой из трех дополнительных
плоскостей будем называть ГЛОНАСС-2М, а с до-
полнением на круговых геосинхронных наклонных
орбитах (КГСНО) из 18 НКА по три на каждой
из шести трасс соответственно ГЛОНАСС-КГСНО.
Промоделировано два варианта орбитального по-
строения КГСНО: по шесть НКА в трех плоскостях
и по два НКА в девяти плоскостях с близкими ре-
зультатами.

НКА исходной системы ГЛОНАСС равномер-
но размещены в трех плоскостях по 8 КА в каж-
дой. Аргументы широты соседних НКА системы
ГЛОНАСС в одной плоскости отличаются на 45◦.
НКА разных плоскостей системы ГЛОНАСС про-
ходят перигей равномерно во времени. Аргументы
широты последовательно проходящих перигей КА
ГЛОНАСС разных плоскостей отличаются на 15◦.
Промежуток времени между прохождениями пе-
ригея КА в группировке ГЛОНАСС составляет
ΔTГЛп = TГЛ/24 = 40 544/24 = 1689,(3) с, где
TГЛ = 40 544 с — период обращения КА ГЛОНАСС.

В системе ГЛОНАСС-2М дополнительные три
плоскости по восходящему узлу поставлены по-
средине между плоскостями исходной системы
ГЛОНАСС, а аргументы широты в плоскостях
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Рис. 2. Орбитальное построение системы ГЛОНАСС
с дополнением 2М

сдвинуты на 7,5◦. Орбитальная структура системы
ГЛОНАСС-2М приведена на рис. 2.

Трассы подспутниковых точек высокоорби-
тального дополнения КГСНО приведены на рис. 3.
Расчеты показывают идентичность показателей ка-
чества местоопределения с использованием этих
двух реализаций высокоорбитального дополнения
системы ГЛОНАСС.

Временные графики количества видимых НКА
и пространственного геометрического фактора
(ПГФ) для систем ГЛОНАСС, ГЛОНАСС-2М
и ГЛОНАСС-КГСНО на умеренно пересеченной
местности при маскирующих углах места 10◦ в Но-
рильске приведены на рис. 4 и 5 соответственно.
Уже из этих рисунков видно, что дополнения си-
стемы ГЛОНАСС существенно повышают качество
работы глобальной навигационной системы.

В работе [2] в качестве критерия сравнения
«чистой» системы ГЛОНАСС с системой ГЛОНАСС
с региональным для России высокоэллиптиче-
ским дополнением использован критерий видимо-
сти не менее 4 НКА, поскольку в навигационной
литературе распространено мнение, что для место-
определения по спутниковой навигации необходи-
мо видеть как минимум четыре НКА. Однако ви-
димость четырех НКА не гарантирует хорошую
точность местоопределения. Достаточно взглянуть
на временные графики количества видимых НКА
на рис. 6 и ПГФ на рис. 7 для системы ГЛО-
НАСС на сильно пересеченной местности (или

в сельской застройке) при маскирующих углах ме-
ста 25◦ в Уссурийске, когда имеются промежут-
ки времени с четырьмя видимыми НКА. На этих
промежутках геометрический фактор резко возрас-
тает с единиц до 80–90, а в середине промежут-
ков времени с четырьмя видимыми НКА имеют-
ся пики ПГФ, достигающие десятков и даже со-
тен тысяч с соответствующим снижением точности
местоопределения. Для хорошей точности место-
определения необходимо видеть как минимум пять
НКА. Поэтому в дальнейшем будем применять бо-
лее жесткий критерий гарантированной точности
местоопределения, использованный в работе [1],
когда ПГФ � 6, и сравним системы по исполь-
зованному в работе [1] показателю доступности,
то есть доле времени, когда ПГФ � 6, которую бу-
дем обозначать как dT (ПГФ � 6).

График зависимости доступности dT (ПГФ� 6)
от маскирующего угла места или, что то же,
от угла возвышения зоны радиовидимости (ЗРВ),
для Уссурийска представлен на рис. 8. Уссу-
рийск выбран для примера потому, что его широта
(44◦ с.ш.) близка к широте 45◦, где, как показано
в работе [1], доступность НКА системы ГЛОНАСС
наихудшая. График доступности от маскирующего
угла места для каждой системы имеет характер-
ное значение угла начала спада, когда доступность
dT (ПГФ � 6) становится меньше единицы, и зна-
чение угла обнуления, когда доступность обраща-
ется в ноль. По этим характерным значениям мас-
кирующих углов места исследуемые спутниковые
навигационные системы можно сравнить в широ-
кой географии мест размещения наблюдателя.

Любопытно, что доступность dT (ПГФ � 6)
не обладает симметрией относительно экватори-
альной плоскости, но обладает симметрией отно-
сительно центра Земли.

Характеристики доступности систем суще-
ственно меняются от широты места наблюдения.
Из представленных на рис. 9 графиков доступности
систем ГЛОНАСС, ГЛОНАСС-2М и ГЛОНАСС-
КГСНО в Норильске видим, что в северных широ-
тах доступность указанных навигационных систем
гораздо выше, чем в средних широтах.

На рис. 10 приведены графики зависимости
максимального угла затенения систем ГЛОНАСС,
ГЛОНАСС-2М и ГЛОНАСС-КГСНО для ПГФ � 6
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Рис. 3. Трассы подспутниковых точек высокоорбитального дополнения КГСНО

Рис. 4. Количество видимых НКА при маскирующих углах места 10◦ в Норильске

на 100% времени на широте Уссурийска (44◦ с.ш.)
в зависимости от долготы. Видим, что график по-
казателя качества местоопределения для системы
ГЛОНАСС имеет 17 провалов, которые в точно-
сти соответствуют семнадцати горбам на графике

для системы двойной ГЛОНАСС-2М. Это свой-
ство систем ГЛОНАСС и ГЛОНАСС-2М объясня-
ется, по-видимому, тем, что, в соответствии с ИКД
[3, с. 50], интервал повторяемости трасс движения
НКА и зон радиовидимости НКА наземными сред-
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Рис. 5. Пространственный геометрический фактор при маскирующих углах места 10◦ в Норильске

Рис. 6. Количество видимых НКА при маскирующих углах места 25◦ в Уссурийске

ствами составляет 17 витков (7 сут 23 ч 27 мин
28 с), а горбы и впадины на графиках показателей
качества жестко привязаны к трассам прохождения
НКА в силу синхронности их взаимного движения,
причем все 17 восходящих и 17 нисходящих трасс
идентичны (см. рис. 11).

Поскольку средняя скорость прецессии ор-
битальных плоскостей составляет −0,59251 ·×
× 10−3 рад/сут [3, с. 49], то для конкретной точ-
ки на земной поверхности максимальное и мини-
мальное качество местоопределения в районе ши-
роты 45◦ будет повторяться через 2π/0, 59251 ·×
× 10−3/365/17 ≈ 1,7 года.

Отметим, что семнадцати горбам графиков
показателей качества местоопределения в систе-
ме ГЛОНАСС-2М соответствуют 17 пересечений
восходящих и нисходящих трасс НКА системы
ГЛОНАСС в районе 45◦.

К экватору нисходящие и восходящие трассы
системы ГЛОНАСС расходятся и на экваторе гор-
бов и впадин на графике показателя качества ме-
стоопределения для системы ГЛОНАСС-2М будет
уже 34. Как показано на рис. 12, в промежутке
долгот от 120◦ до 140◦ в. д. на широте 44◦ Уссу-
рийска имеет место один горб, а на экваторе —
два горба, но меньшего размаха.
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Рис. 7. Пространственный геометрический фактор при маскирующих углах места 25◦ в Уссурийске

Рис. 8. Графики зависимости доступности систем ГЛОНАСС, ГЛОНАСС-2М и ГЛОНАСС-КГСНО от маскиру-
ющего угла места для Уссурийска (44◦ с.ш., 131◦ в. д.). Доля рабочего времени, когда ПГФ < 6. Статистика

за 266 ч

Рис. 9. Графики зависимости доступности систем ГЛОНАСС, ГЛОНАСС-2М и ГЛОНАСС-КГСНО от маскирую-
щего угла места для Норильска (69◦ с.ш., 87◦ в. д.). Доля рабочего времени, когда ПГФ < 6
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Рис. 10. Графики зависимости максимального угла затенения систем ГЛОНАСС, ГЛОНАСС-2М и ГЛОНАСС-
КГСНО для ПГФ � 6 на 100% времени на широте Уссурийска (44◦ с.ш.) в зависимости от долготы

Рис. 11. Трассы подспутниковых точек системы ГЛОНАСС

На графике показателя качества местоопреде-
ления для системы ГЛОНАСС-КГСНО с высокоор-
битальным дополнением на круговой геосинхрон-
ной орбите наблюдаются шесть горбов и шесть впа-
дин (см. рис. 10), соответствующих расположению
шести трассам подспутниковых точек высокоорби-
тального сегмента системы, показанным на рис. 3.

Показатель качества местоопределения для систе-
мы ГЛОНАСС+КГСНО изменяется в широких
пределах от системы простой ГЛОНАСС до систе-
мы двойной ГЛОНАСС-2М.

Таким образом, высокоорбитальное дополнение
годится только для создания высококачественных
региональных навигационных систем и непригодно
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Рис. 12. Графики зависимости максимального угла затенения системы ГЛОНАСС-2М для ПГФ � 6 на 100%
времени на широте Уссурийска (44◦ с.ш.) и на экваторе в зависимости от долготы

для глобальной навигационной системы. Что хоро-
шо для маленькой Японии, совершенно непригодно
для громадной России и мира в целом.

Величина размаха между минимумом и макси-
мумом показателя качества местоопределения рас-
сматриваемых систем на разных долготах в зависи-
мости от широты иллюстрируется рис. 13. Видим,
что система ГЛОНАСС-2М существенно улучша-
ет качество местоопределения по сравнению с су-
ществующей системой ГЛОНАСС, но даже все
66 НКА исходной системы ГЛОНАСС и обоих
ее дополнений в совокупности не дают хороше-
го качества местоопределения в горной местности
и в городских условиях на 100% времени при уг-
лах затенения порядка 40◦. В этом плане интересно
будет рассмотреть характеристики системы трой-
ной ГЛОНАСС из 72 НКА.

На графиках систем ГЛОНАСС и ГЛО-
НАСС-2М на рис. 13 в области широт 45◦ наблю-
дается характерный спад характеристик качества
местоопределения, подмеченный еще в работе [1].

Объяснить его можно пересечением на этих
широтах восходящих и нисходящих трасс НКА
ГЛОНАСС, причем расстояние между соответству-
ющими НКА пересекающихся трасс становится ми-

нимальным (порядка 30–35 км). Для наземного на-
блюдателя НКА этих трасс практически сливаются
в точку, что эквивалентно уменьшению числа види-
мых НКА на единицу, чем и объясняется ухудше-
ние геометрического фактора и, как следствие, сни-
жение характеристик качества местоопределения.

В заключение оценим стоимость развертыва-
ния второй группировки КА типа «ГЛОНАСС-М»
и создания высокоорбитального дополнения (ВОД)
к системе ГЛОНАСС на основании данных по це-
нам за 2012 г., приведенных в работе [4]. При оцен-
ках для простоты принято, что стоимость НКА для
высокоорбитального дополнения та же, что и НКА
«ГЛОНАСС-М», хотя она должна быть больше уже
в силу того, что энергетический потенциал радио-
линии для геосинхронной орбиты примерно вчет-
веро выше, чем для орбиты НКА ГЛОНАСС-М.

В табл. 2 приведены данные о стоимости еди-
ничного запуска РН «Протон-М» с РБ «Бриз-М»
для государственного заказчика. В табл. 3 приве-
дены данные о стоимости развертывания второй
группировки с КА типа «ГЛОНАСС-М» при ис-
пользовании РН «Протон-М» с РБ «Бриз-М».

Принимаем, что цена КА для ВОД в серийном
исполнении будет равна цене КА «ГЛОНАСС-М».
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Рис. 13. Графики зависимости разброса по долготе максимального угла затенения систем ГЛОНАСС,
ГЛОНАСС-2М и ГЛОНАСС-КГСНО для ПГФ � 6 на 100% времени в зависимости от широты

Та б лиц а 2. Стоимость единичного запуска РН «Протон-М» с РБ «Бриз-М»

РН «Протон-М» РБ «Бриз-М» Головной
обтекатель для РН

Предпусковые
и пусковые работы

Итоговая
стоимость запуска

Цена, млн руб. 1380 436 170 600 2586

Т а б лиц а 3. Стоимость развертывания второй группировки с КА типа «ГЛОНАСС-М»

КА
«ГЛОНАСС-М»

3 КА
«ГЛОНАСС-М»

Стоимость запуска
3 КА«ГЛОНАСС-М»
на РН «Протон-М»
с РБ «Бриз-М»

Итоговая стоимость
развертывания второй
группировки с КА типа

«ГЛОНАСС-М»
при использовании РН

«Протон-М» с РБ «Бриз-М»

Цена, млн руб. 846 2538 5124 40 992

Т а б лиц а 4. Стоимость развертывания высокоорбитального дополнения

1 КА
ВОД

2 КА
ВОД

Стоимость запуска
2 КА ВОД

на РН «Протон-М»
с РБ «Бриз-М»

Итоговая стоимость развертывания
высокоорбитального дополнения к системе

ГЛОНАСС при использовании РН «Протон-М»
с РБ «Бриз-М» (без учета цены ОКР)

Цена, млн руб. 846 1692 4278 38 502
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Принимаем, что на высокую орбиту будут выво-
диться по два, а не три КА, как для орбиты
ГЛОНАСС, с использованием РН «Протон-М» с РБ
«Бриз-М».

В табл. 4 приведены данные о стоимости раз-
вертывания высокоорбитального дополнения к си-
стеме ГЛОНАСС при использовании РН «Про-
тон-М» с РБ «Бриз-М».

По данным [4], на ОКР по разработке КА
«ГЛОНАСС-К» и «ГЛОНАСС-М» было потраче-
но 14,0 млрд руб. Принимаем, что на разработку
каждого типа КА было потрачено по 7 млрд руб.
и как минимум столько же будет потрачено на
ОКР по разработке КА высокоорбитального допол-
нения к системе ГЛОНАСС. Итоговая стоимость
создания высокоорбитального дополнения к систе-
ме ГЛОНАСС при использовании РН «Протон-М»
с РБ «Бриз-М» с учетом цены ОКР составит
45 502 млн руб.

Таким образом, стоимость создания высокоор-
битального дополнения к системе ГЛОНАСС как
минимум на 10% выше стоимости развертывания
второй группировки КА типа «ГЛОНАСС-М».

Итак, среди рассмотренных двух вариан-
тов повышения качества местоопределения более
предпочтительным является развертывание второй
группировки НКА типа «ГЛОНАСС-М».
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Устранение смещений взвешенных разностей
псевдодальностей, полученных двухчастотным

приемником СРНС GPS+ГЛОНАСС
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АО «Российские космические системы», Москва, Российская Федерация
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Министерство обороны, Москва, Российская Федерация

Аннотация. Для устранения смещений оценки псевдодальности, связанной с ионосферой, используют так называемый двухча-
стотный метод, основанный на формировании взвешенной разности псевдодальностей. Приводятся выражения для взвешенной
разности псевдодальностей приемников ГЛОНАСС и GPS для кодов высокой и стандартной точности с учетом аппаратурных
задержек как в передающей аппаратуре спутников, так и в навигационных приемниках. Показано, что передаваемой в эфеме-
ридах информации достаточно для нормальной работы приемников GPS и недостаточно для работы приемников ГЛОНАСС.
Смещение оценки взвешенной псевдодальности из-за аппаратурных задержек по коду СТ и ВТ требует калибровки приемника
ГЛОНАСС. Несмотря на то, что задержка по ВТ-коду между сигналами в диапазонах L1 и L2 передается в эфемеридах,
ее точность не удовлетворяет современных потребителей. В связи с этим предлагается производить оценку этого параметра,
а также задержек сигналов по ВТ- и СТ-кодам в диапазонах L1 и L2 с помощью собственной методики, что обеспечивает учет
задержек связанных с аппаратурой передатчиков навигационных спутников. Предложена методика калибровки аппаратурных
задержек собственно навигационных приемников с использованием имитатора сигналов GPS+ГЛОНАСС в диапазоне L1 и L2.
Показано, что полученная с учетом методик взвешенная псевдодальность для ВТ- и СТ-сигналов ГЛОНАСС имеет смещение,
одинаковое для всех литер, и совпадает со смещением взвешенной псевдодальности СТ-сигналов GPS.

Ключевые слова: ГЛОНАСС, GPS, псевдодальность, ионосфера, тропосфера

Elimination of Weighted Differences Bias
in Pseudoranges Obtained by a Dual-Frequency

SRNS Receiver GPS+GLONASS

V.E.Vovasov, Cand. Sci. (Engineering), vovasov@list.ru
Joint Stock Company “Russian Space Systems”, Moscow, Russian Federation

D.N.Chunin, slimdex@mail.ru
Ministry of Defenсe, Moscow, Russian Federation

Abstract. To eliminate the pseudorange estimation bias caused by ionosphere influence, the so-called dual-frequency method based
on generating weighted difference of pseudoranges is applied. Equations are given for the weighted difference between pseudo-
ranges of GLONASS and GPS receivers for codes of high and standard accuracy taking into account hardware delays both in the
transmitting equipment of satellites and in navigation receivers. This method is sufficient for GPS, however is insufficient for normal
operation of GLONASS receivers and data transfer via ephemeris. The weighted pseudorange estimation bias due to hardware delays
using the standard accuracy (SA) and high accuracy (HA) codes requires GLONASS receiver calibration. Despite the fact that the
delay in the HA code between the signals within L1 and L2 bands is transmitted via ephemeris, its accuracy does not satisfy the
needs of modern users. Therefore, it is proposed to perform an estimation of this parameter, as well as signal delays in SA and HA
codes within L1 and L2 bands, using particular technique, which allows for accounting delays caused by transmitters’ equipment of
navigation satellites. A technique is proposed for calibrating hardware-related delays particularly for the navigation receivers using
the GPS+GLONASS signals simulator within L1 and L2 bands. It is shown that the weighted pseudorange for standard accuracy
and high accuracy GLONASS signals, obtained via aforementioned techniques, has the same bias for all types and coincides with
the bias of the weighted pseudo-range of the GPS signals with standard accuracy.

Keywords: GLONASS, GPS, pseudorange, ionosphere, troposphere
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Для устранения смещений оценки псевдодаль-
ности, связанной с ионосферой используют так
называемый двухчастотный метод, основанный на
формировании взвешенной разности псевдодально-
стей. Однако этот метод не устраняет смещение
оценки псевдодальности, вызванной аппаратурны-
ми задержками в самом приемнике. Рассмотрим
для начала формирование взвешенной псевдодаль-
ности в приемнике GPS.

Выражения для измеряемых в приемнике
GPS псевдодальностей по коду высокой точно-
сти L1P(Y), L2P(Y) по j-му спутнику имеют сле-
дующий вид [5,6]:

DL1
j,P(Y)(ti) = Rj(ti) + c · ΔTGPS−

− c · (ΔT j,GPS − T j
GD) + c(T j

trop + T j
ion,L1 + τj,L1P(Y))−

− ξj
L1P(Y), j = 1,J1, (1)

DL2
j,P(Y)(ti) = Rj(ti) + c · ΔTGPS−

−c ·(ΔT j,GPS−γ ·T j
GD)+c(T j

trop+T j
ion,L2+τj,L2P(Y))−

− ξj
L2P(Y), j = 1,J1, (2)

где J1 — количество видимых спутников GPS,
ti — момент формирования измерения. Также

введены следующие обозначения:
• Rj — длина пути распространения сигнала

от фазового центра антенны j-го спутника до фа-
зового центра антенны приемника, которая равна

Rj(ti) =

=
√

(xj − x(ti))2 + (yj − y(ti))2 + (zj − z(ti))2.
(3)

Здесь имеется в виду расстояние между точка-
ми, которые занимал j-й спутник в момент предше-
ствия и приемник в момент формирования измере-
ния. Под моментом предшествия понимают момент
времени, который предшествует моменту формиро-
вания измерения на время распространения сигнала;

• xj , yj, zj — координаты j-го спутника в мо-
мент предшествия, пересчитанные в то положение
гринвичской системы координат, которое она зани-
мает в момент измерения псевдодальности;

• x(ti), y(ti), z(ti) — координаты приемника
в момент формирования измерения;

• ΔTGPS — смещение шкалы времени прием-
ника относительно системной шкалы времени GPS;

• ΔT j,GPS — смещение шкалы времени
j-го спутника относительно шкалы времени GPS;

• T j
trop — задержка кодового сигнала j-го спут-

ника в тропосфере;

• T j
ion,L1, T j

ion,L2 — задержка кодового сигнала
диапазона L1 и L2 j-го спутника в ионосфере;

• τj,L1P(Y), τj,L2P(Y) — задержка сигнала

L1P(Y) и L2P(Y) j-го спутника в радиочастотной
части приемника;

• ξj
L1P(Y), ξ

j
L2P(Y) — шумовая составляющая из-

мерения ПД приемником сигнала L1P(Y) и L2P(Y)
j-го спутника;

• T j
GD — передается в эфемеридах для j-го при-

емника, ее связь с относительной задержкой сиг-
налов L1P(Y) задается в виде

T j
GD =

1
γ − 1 · τ j

L2,

где τ j
L2 — задержка излучаемого сигнала L2P(Y)

j-м спутником в радиочастотной части передатчика
относительно сигнала L1P(Y).

Для устранения ошибки псевдодальности, свя-
занной с ионосферой, используют так называемый
двухчастотный метод, основанный на формирова-
нии взвешенной разности псевдодальностей [5,6].

Известна следующая зависимость [1]:

T j
ion,L2 = γ · T j

ion,L1, (4)

γ =

(
f j
L1

f j
L2

)2
, (5)

где f j
L1 — частота несущей сигнала j-го спутника

в диапазоне L1;
f j
L2 — частота несущей сигнала j-го спутника

в диапазоне L2.

Величина γ =
81
49
для ГЛОНАСС и γ =

(77
60

)2
для GPS.

Умножая выражение (1) на γ и вычитая полу-
ченное выражение из (2), получим

Dj,P(Y)(ti) =
DL2

j,P(Y)(ti) − γ · DL1
j,P(Y)(ti)

1− γ
=

= Rj(ti) + c ·
(

ΔTGPS +
Δτ j

P(Y)

1− γ

)
−
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−c · (ΔT j,GPS) + c(T j
trop) −

ξj
L2P(Y) − γ · ξj

L1P(Y)

1− γ
=

= Rj(ti) + c ·
(

ΔTGPS +
ΔτP(Y)
1− γ

)
−

−c · (ΔT j,GPS) + c(T j
trop) −

ξj
L2P(Y) − γ · ξj

L1P(Y)

1− γ
. (6)

Здесь ΔτP(Y) = Δτ j
P(Y) = τj,L2P(Y)−γ ·τj,L1P(Y) —

величина практически одинаковая для всех прини-
маемых сигналов, так как сигналы GPS имеют оди-
наковые полосы и несущие в диапазонах L1 и L2,
а значит, и одинаковую задержку в радиочастотной
части приемника GPS. Выражения для измеряемых
в приемнике GPS псевдодальностей по коду стан-
дартной точности L1 C/A, L2 C по j-му спутнику
можно представить в виде:

DL1
j,C/A(ti) = Rj(ti) + c · ΔTGPS−

− c · (ΔT j,GPS − T j
GD + ISCj

L1C/A)+

+ c(T j
trop + T j

ion,L1 + τj,L1C/A)− ξj
L1C/A, j = 1,J1,

(7)

DL2
j,C(ti) = Rj(ti) + c · ΔTGPS−
− c · (ΔT j,GPS − γ · T j

GD + τ j
L2 + ISCj

L2C)+

+ c(T j
trop + T j

ion,L2 + τj,L2 C) − ξj
L2 C, j = 1,J1, (8)

где ISCj
L1C/A — смещение шкалы времени сигнала

L1 P(Y) относительно L1 C/A j-го спутника (пере-
дается в эфемеридах);

ISCj
L2C — смещение шкалы времени сигнала

L1 P(Y) относительно L2 C j-го спутника (переда-
ется в эфемеридах);

τj,L1C/A, τj,L2C — задержка сигнала L1 C/A

и L2 C j-го спутника в радиочастотной части при-
емника;

ξj
L1C/A, ξj

L2C — шумовая составляющая изме-

рения ПД приемником сигнала L1 C/A и L2 C
j-го спутника.

Умножая выражение (7) на γ и вычитая по-
лученное выражение из (8), получим выражение
взвешенной псевдодальности по коду стандартной
точности, соответствующее [5,6]

Dj,C(ti) =
(
DL2

j,C(ti) − γ · DL1
j,C/A(ti)+

+ c · (ISCj
L2C − γ · ISCj

L1C/A)
)
/(1− γ) − c · T j

GD =

= Rj(ti) + c ·
(

ΔTGPS +
Δτ j

C

1− γ

)
− c · (ΔT j,GPS)+

+ c(T j
trop) −

ξj
L2C − γ · ξj

L1C/A

1− γ
=

= Rj(ti) + c ·
(

ΔTGPS +
ΔτC
1− γ

)
− c · (ΔT j,GPS)+

+ c(T j
trop) −

ξj
L2C − γ · ξj

L1C/A

1− γ
. (9)

Здесь ΔτC = Δτ j
C = τj,L2C−γ ·τj,L1C/A величина

практически одинаковая для всех сигналов по той
же причине, что и Δτ j

P(Y).

Навигационное решение по J1-спутникам поз-
воляет получить оценки координат антенны при-

емника и величину времени ΔT +
ΔτP(Y)
1−γ при ра-

боте по ВТ-сигналам и ΔT + ΔτC
1−γ при работе

по СТ-сигналам. Так как смещение шкалы време-

ни
ΔτP(Y)
1−γ или

ΔτC
1−γ не превышает 100 нс, то даже

для высокоманевренных объектов со скоростями
10 000 м/c в пересчете на координаты погрешность
не превысит 10−3 м. В связи с этим указанное сме-
щение не учитывается и калибровка приемников
GPS не требуется.

Рассмотрим получение аналогичных выраже-
ний для приемника ГЛОНАСС.

Приведем известные математические выраже-
ния для псевдодальностей по коду высокой точно-
сти (ВТ) [2–4]. В ГЛОНАСС в отличие от GPS
в качестве бортовой шкалы принята шкала времени
сигнала L1ВТ и именно к ней передаются поправки
в эфемеридах. Смещение шкалы времени сигнала
L2ВТ относительно сигнала L1ВТ обозначим, как
и в случае GPS, τ j

L2,BT. Эта величина передается

в эфемеридах и имеет обозначение Δτ j
n = τ j

L2,BT.
В результате выражения для измеряемых в прием-
нике псевдодальностей по коду ВТ для двух диапа-
зонов L1 и L2 по j-му спутнику имеют следующий
вид:

DL1
j,BT(ti) = Rj(ti) + c · ΔT − c · (ΔT j)+

+ c(T j
trop + T j

ion,L1 + τj,L1,BT) − ξj
L1,BT j = 1,J2,

(10)
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DL2
j,BT(ti) = Rj(ti) + c · ΔT − c · (ΔT j + Δτ j

n)+

+ c(T j
trop + T j

ion,L2 + τj,L2,BT) − ξj
L2,BT, j = 1,J2,

(11)
где J2 — количество видимых спутников
ГЛОНАСС;

ΔT — смещение шкалы времени прием-
ника относительно системной шкалы времени
ГЛОНАСС;

ΔT j — смещение шкалы времени j-го спут-
ника, которая совпадает со шкалой времени сигна-
ла L1ВТ, относительно системной шкалы времени
ГЛОНАСС;

τj,L1,BT, τj,L2,BT — задержка кодового ВТ-сиг-
нала диапазона L1 и L2 j-го спутника в радиоча-
стотной части приемника;

ξj
L1,BT, ξj

L2,BT — шумовая составляющая изме-
рения ПД приемником по сигналу диапазона L1
и L2 ВТ кода j-го спутника.

Считается, что все меры для устранения мно-
голучевых искажений приняты и поэтому ошибка,
соответствующая этому явлению, здесь не рассмат-
ривается.

Умножая выражение (10) на γ и вычитая по-
лученное выражение из (11), получим

Dj,BT(ti) =
DL2

j,BT(ti) − γ · DL1
j,BT(ti)

1− γ
+

c

1− γ
·Δτ j

n =

= Rj(ti) + c · ΔT − c · ΔT j + c · T j
trop−

− 1
1− γ

· (ξj
L2,BT − γ · ξj

L1,BT)+

+
c

1− γ
· (τj,L2,BT − γ · τj,L1,BT). (12)

Смещение оценки взвешенной псевдодально-
сти, соответствующей j-му спутнику ГЛОНАСС,
из-за аппаратурных задержек составляет величину

c
1−γ

· (τj,L2,BT − γ · τj,L1,BT).
Так как сигналы ГЛОНАСС имеют разные

несущие частоты, то из-за не идеальности фазовой
характеристики усилителя промежуточной частоты
величины τj,L2,BT−γ ·τj,L1,BT не одинаковы для при-
нимаемых сигналов. Разница задержек в радиоча-
стотной части приемника приведены в [7] и состав-
ляют τj,L2,BT−γ ·τj,L1,BT = 20–30 нс, следовательно,
смещение может достигать до 10 м, что вызывает
необходимость калибровки.

Приведем известные математические выраже-
ния для псевдодальностей по коду стандартной
точности (СТ) [2–4]:

DL1
j,CT(ti) = Rj(ti) + c · ΔT − c · (ΔT j + Δτ j

L1)+

+ c(T j
trop + T j

ion,L1 + τj,L1,CT) − ξj
L1,CT, j = 1,J2,

(13)

DL2
j,CT(ti) = Rj(ti)+c·ΔT−c·(ΔT j+Δτ j

n+Δτ j
L2)+

+ c(T j
trop + T j

ion,L2 + τj,L2,CT) − ξj
L2,CT, j = 1,J2,

(14)

где Δτ j
L1 = (τ j

L1,CT−τ j
L1,BT) — задержка СТ-кода от-

носительно ВТ в диапазоне L1 в аппаратуре спут-
ника;

Δτ j
L2 = (τ j

L2,CT − τ j
L2,BT) — задержка СТ-кода

относительно ВТ в диапазоне L2 в аппаратуре
спутника;

τj,L1,CT, τj,L2,CT — задержка кодового СТ-сиг-
нала диапазона L1 и L2 j-го спутника в радио-
частотной части приемника;

ξj
L1,CT, ξj

L2,CT — шумовая составляющая изме-
рения псевдодальностей приемником по сигналу
диапазона L1 и L2 СТ-кода j-го спутника.

Умножая выражение (13) на γ и вычитая по-
лученное выражение из (14), получим

Dj,CT(ti) =

=
DL2

j,CT(ti) − γ · DL1
j,CT(ti) + c · (Δτ j

L2 − γ · Δτ j
L1)

1− γ
+

+
c

1− γ
· Δτ j

n = Rj(ti) + c · ΔT − c · ΔT j+

+ c · T j
trop −

1
1− γ

· (ξj
L2,CT − γ · ξj

L1,CT)+

+
c

1− γ
· (τj,L2,CT − γ · τj,L1,CT). (15)

Смещение оценки взвешенной псевдодально-
сти из-за аппаратурных задержек по коду СТ ана-
логично смещению по коду ВТ, а значит, требу-
ет калибровки приемника ГЛОНАСС. Несмотря на
то, что параметр Δτ j

n передается в эфемеридах, его
точность не удовлетворяет современных потреби-
телей. Учитывая это обстоятельство, до улучшения
его точности предлагается производить оценку это-
го параметра с помощью собственного алгоритма.
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Методика получения задержек
сигналов в аппаратуре
передатчиков ГЛОНАСС
(величин Δτ j

n, Δτ j
L2, Δτ j

L1)

Для получения оценок указанных параметров
будем использовать сравнение псевдодальностей,
полученных при натурных измерениях и с помо-
щью имитатора навигационных сигналов для спут-
ников с одинаковыми номерами. Кроме того, для
уменьшения флюктуационной ошибки будем усред-
нять полученные параметры на интервале T =
= 300 с, так как на этом интервале изменение оце-
ниваемых параметров можно считать несуществен-
ным и его величина позволяет получать оценивае-
мые параметры со среднеквадратической ошибкой
не более 0,1 м.

Вычитаем из (10) уравнение (13), запишем

DL1
j,BT(ti) − DL1

j,CT(ti) =

= c ·Δτ j
L1+ c · (τj,L1,BT− τj,L1,CT)− ξj

L1,BT+ ξj
L1,CT.

Усредняя разности на интервале T , получим

DL1
j,BT(ti) − DL1

j,CT(ti) = c·Δτ j
L1+c·(τj,L1,BT−τj,L1,CT).

(16)
Вычитаем из (11) уравнение (14), запишем

DL2
j,BT(ti) − DL2

j,CT(ti) =

= c ·Δτ j
L2+ c · (τj,L2,BT− τj,L2,CT)− ξj

L2,BT+ ξj
L2,CT.

Усредняя разности на интервале T , получим

DL2
j,BT(ti) − DL2

j,CT(ti) = c·Δτ j
L2+c·(τj,L2,BT−τj,L2,CT).

(17)
Вычитаем из (11) уравнение (10), запишем

DL2
j,BT(ti)−DL1

j,BT(ti) = −c·Δτ j
n+c·(T j

ion,L2−T j
ion,L1) +

+ c · (τj,L2,BT − τj,L1,BT) − ξj
L2,BT + ξj

L1,BT.

Используя сетку ионосферных вертикальных
задержек сигналов GPS или ГЛОНАСС Ig сайта
–IGS и используя выражение [7]

c · T j
ion,L1 = Ig ·

f2

f2j,L1
· 1√

1−
[

RЗ
RЗ+h cos{ηj(ti)}

]2 ,

получим смещение псевдодальности j-го сигнала
в диапазоне L1, вызванное ионосферой.

Здесь RЗ — радиус Земли;
h = 432,5 · 103 м — высота слоя ионосферы,

где интегральная концентрация электронов в вер-
тикальном столбе достигает 50%;

f — несущая частота, на которой получена
оценка Ig;

ηj(ti) — угол места j-го навигационного спут-
ника относительно приемника.

Учитывая (4), приведенное выше выражение
преобразуем к виду

DL2
j,BT(ti) − DL1

j,BT(ti) + c · (T j
ion,L1) · (1− γ) =

= −c · Δτ j
n(ti) + c · (τj,L2,BT − τj,L1,BT)−

− ξj
L2,BT + ξj

L1,BT.

Усредняя на интервале T , получим

DL2
j,BT(ti) − DL1

j,BT(ti) + c · (T j
ion,L1) · (1− γ) =

= −c · Δτ j
n(ti) + c · (τj,L2,BT − τj,L1,BT). (18)

Очевидно, что выражения (16)–(18) содержат
неизвестные величины, представляющие разности
аппаратурных задержек в навигационном приемни-
ке ГЛОНАСС. Для их получения используем ими-
татор, имеющий выход СТ- и ВТ-кода в диапа-
зоне L1 и L2. Сценарий должен быть написан та-
ким образом, что T j

trop = 0, T j
ion,L1 = 0, c·(ΔT j) = 0,

ΔRj = 0, Δτ j
n = 0, Δτ j

L1 = 0, Δτ j
L2 = 0.

Тогда измерения псевдодальностей при ис-
пользовании имитатора могут быть представлены
в виде

DL1
j,BT(ti) = Rj(ti) + c · ΔT+

+ c · τj,L1,BT − ξj
L1,BT, j = 1,J , (19)

DL2
j,BT(ti) = Rj(ti) + c · ΔT+

+ c · τj,L2,BT − ξj
L2,BT, j = 1,J , (20)

DL1
j,CT(ti) = Rj(ti) + c · ΔT+

+ c · τj,L1,CT − ξj
L1,CT, j = 1,J , (21)

DL2
j,CT(ti) = Rj(ti) + c · ΔT+

+ c · τj,L2,CT − ξj
L2,CT, j = 1,J. (22)
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Вычитая из (19) уравнение (21), получим

DL1
j,BT(ti) − DL1

j,CT(ti) =

= c · (τj,L1,BT − τj,L1,CT) − ξj
L1,BT + ξj

L1,CT.

Усредняем разности на интервале T , запишем

Cj = DL1
j,BT(ti) − DL1

j,CT(ti)
имитатор

=

= c · (τj,L1,BT − τj,L1,CT). (23)

Вычитая из (16) выражение (23), получим

DL1
j,BT(ti) − DL1

j,CT(ti)−
− DL1

j,BT(ti) − DL1
j,CT(ti)

имитатор
= c · Δτ j

L1.

Вычитая из (20) уравнение (22), получим

DL2
j,BT(ti) − DL2

j,CT(ti) =

= c · (τj,L2,BT − τj,L2,CT) − ξj
L2,BT + ξj

L2,CT.

Усредняем разности на интервале T , запишем

Vj = DL2
j,BT(ti) − DL2

j,CT(ti)
имитатор

=

= c · (τj,L2,BT − τj,L2,CT). (24)

Вычитая из (17) выражение (24), получим

DL2
j,BT(ti) − DL2

j,CT(ti)−
− DL2

j,BT(ti) − DL2
j,CT(ti)

имитатор
= c · Δτ j

L2.

Вычитая из (20) выражение (19), получим

DL2
j,BT(ti) − DL1

j,BT(ti) =

= c · (τj,L2,BT − τj,L1,BT) − ξj
L2,BT + ξj

L1,BT.

Усредняем на интервале T , запишем

Zj = DL2
j,BT(ti) − DL1

j,BT(ti)
имитатор

=

= c · (τj,L2,BT − τj,L1,BT). (25)

Подставляя в (18) выражение (25), получим

c · Δτ j
n(ti) = DL2

j,BT(ti) − DL1
j,BT(ti)

имитатор−
− DL2

j,BT(ti) − DL1
j,BT(ti) + c · (T j

ion,L1) · (1− γ).

Очевидно, что для получения Δτ j
n, Δτ j

L2, Δτ j
L1

необходимы как натурные измерения навигацион-
ного приемника в диапазоне L1 и L2 по коду СТ

и ВТ, так и измерения полученные с помощью ими-
татора. Если в эфемеридах величина Δτ j

n будет пе-
редаваться с погрешностью менее 0,1 м, то прове-
дение измерений (18) и (25), а значит, и привлече-
ние данных сайта –IGS не потребуется.

Использование выражения (12) приводит
к необходимости раздельной оценки c ·τj,L1,BT и c ·×
× τj,L2,BT, а использование выражения (15) приво-
дит к необходимости раздельной оценки c · τj,L1,CT
и c · τj,L2,CT. Так как выражение c · (τj,L2,CT −
−τj,L1,CT) является линейной комбинацией трех вы-
шеприведенных выражений (23), (24) и (25), то по-
лучение раздельной оценки требуемых задержек без
дополнительных измерений не представляется воз-
можным.

Так как в нашем случае для обработки сиг-
налов используется приемник GPS+ГЛОНАСС,
то для решения указанной проблемы предлагается
воспользоваться постоянством групповой задержки
сигналов в приемнике GPS по коду СТ ΔτC и полу-
чить зависимости задержек τj,L1,BT, τj,L2,BT, τj,L1,CT,
τj,L2,CT от этой величины.

Калибровка приемника (получение
c · τj,L1,BT, c · τj,L2,BT, c · τj,L1,CT
и c · τj,L2,CT для всех литер)

Используем имитатор GPS+ГЛОНАСС сиг-
налов в диапазоне L1 и L2. Сценарий должен
быть написан таким образом, чтобы для GPS-сиг-
налов выполнялись следующие условия T j

trop = 0,

T j
ion,L1 = 0, c · (ΔT j) = 0, ΔRj = 0, TGD =

= 0, ISCL1C/A = 0, ISCL2C = 0, а для сигналов
ГЛОНАСС — Δτ j

n = 0, Δτ j
L1 = 0, Δτ j

L2 = 0. Кро-
ме этого, задано совпадение шкал времени системы
GPS и ГЛОНАСС.

Тогда измерения псевдодальностей по сигна-
лам ГЛОНАСС и GPS могут быть представлены
в виде

DL1
j,C/A(ti) = Rj(ti) + c · ΔT+

+ c · (τj,L1C/A) − ξj
L1C/A, j = 1,J1, (26)

DL2
j,C(ti) = Rj(ti) + c · ΔT+

+ c · (τj,L2C) − ξj
L2C, j = 1,J1, (27)
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DL1
k,CT(ti) = Rk(ti) + c · ΔT+

+ c · (τk,L1,CT) − ξk
L1,CT, k = 1,J2, (28)

DL2
k,CT(ti) = Rk(ti) + c · ΔT+

+ c · (τk,L2,CT) − ξk
L2,CT, k = 1,J2. (29)

Номер k для ГЛОНАСС выбран потому, чтобы
не было путаницы при совпадении номеров спут-
ников различных систем.

Вычитаем из (28) выражение (26), получим

c · (τk,L1,CT)−c · (τj,L1C/A) = DL1
k,CT(ti)−DL1

j,C/A(ti)−
− Rk(ti) + Rj(ti) − ξk

L1,CT + ξj
L1C/A.

Усредняем за T , получим

Ak =

= DL1
k,CT(ti) − DL1

j,C/A(ti) − Rk(ti) + Rj(ti)
имитатор

=

= c · (τk,L1,CT) − c · (τj,L1C/A). (30)

Вычитаем из (29) выражение (27), получим

c · (τk,L2,CT) − c · (τj,L2C) = DL2
k,CT(ti) − DL2

j,C(ti)−
− Rk(ti) + Rj(ti) − ξk

L2,CT + ξj
L2C.

Усредняем за T , получим

Bk =

= DL2
k,CT(ti) − DL2

j,C(ti) − Rk(ti) + Rj(ti)
имитатор

=

= c · (τk,L2,CT) − c · (τj,L2C). (31)

Умножая (30) на γ и вычитая из (31), получим
для каждой k-й литеры

c · (τk,L2,CT−γ · τk,L1,CT)− c · (τj,L2C−γ · τj,L1C/A) =

= Bk − γ · Ak.

Отсюда

c · (τk,L2,CT−γ · τk,L1,CT) = Bk −γ ·Ak +c ·ΔτC. (32)

Подставляя (32) в выражение (12), получим

D′
k,CT(ti) = Dk,CT(ti) −

1
1− γ

· (Bk − γ · Ak) =

=
DL2

k,CT(ti) − γ · DL1
k,CT(ti) + c · (Δτk

L2 − γ · Δτk
L1)

1− γ
+

+
c

1− γ
· Δτk

n − 1
1− γ

· (Bk − γ · Ak) =

= Rk(ti) + c ·
(

ΔT +
ΔτC
1− γ

)
− c · ΔT k + c · T k

trop−

− 1
1− γ

· (ξk
L2,CT − γ · ξk

L1,CT). (33)

Очевидно, что полученная таким образом
взвешенная псевдодальность для СТ-сигналов
ГЛОНАСС имеет смещение одинаковое для всех
литер и совпадает со смещением взвешенной псев-
додальности СТ-сигналов GPS. Определим взве-
шенную псевдодальность для всех литер ВТ-сиг-
налов ГЛОНАСС.

Используя выражения (23), (24), (25), получим

c · τk,L2,CT − c · τk,L1,CT = Ck − Vk + Zk.

Отсюда

c · τk,L1,CT =
Bk − γ · Ak + c · ΔτC − Ck + Vk − Zk

1− γ
,

(34)

c · τk,L2,CT = c · τk,L1,CT + Ck − Vk + Zk =

=
Bk − γ · Ak + c · ΔτC − γ · (Ck + Vk − Zk)

1− γ
, (35)

c · τk,L1,BT = Ck + c · τk,L1,CT

=
Bk − γ · Ak + c · ΔτC − γ · Ck + Vk − Zk

1− γ
, (36)

c · τk,L2,BT = Vk + c · τk,L2,CT =

= Vk +
Bk − γ · Ak + c · ΔτC − γ · (Ck + Vk − Zk)

1− γ
.

(37)

Используя выражения (37) и (36), запишем ра-
венство

c · (τk,L2,BT − γ · τk,L1,BT) =

= Vk + Bk − γ · Ak + c · ΔτC − γ · Ck−
− 2 · γ
1− γ

· (Vk − Zk). (38)

Перепишем выражение (12) с учетом (38) и по-
лучим

D′
k,BT(ti) = Dk,BT(ti)−

− Vk + Bk − γ · Ak − γ · Ck − 2·γ
1−γ · (Vk − Zk)

1− γ
=
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=
DL2

k,BT(ti) − γ · DL1
k,BT(ti)

1− γ
+

c

1− γ
· Δτk

n−

− Vk + Bk − γ · Ak − γ · Ck − 2·γ
1−γ · (Vk − Zk)

1− γ
=

= Rk(ti) + c ·
(

ΔT +
ΔτC
1− γ

)
− c · ΔT k+

+ c · T k
trop −

1
1− γ

· (ξk
L2,BT − γ · ξk

L1,BT). (39)

Очевидно, что полученная таким образом
взвешенная псевдодальность для ВТ-сигналов
ГЛОНАСС имеет смещение, одинаковое для всех
литер, и совпадает со смещением взвешенной псев-
додальности СТ-сигналов GPS. Приведенный под-
ход позволяет без дополнительных погрешностей
решать навигационную задачу приемника GPS+
+ГЛОНАСС как совместно по СТ- и ВТ-сигналам,
так и раздельно, а также получать навигационное
решение как по сигналам ГЛОНАСС, так и по сиг-
налам GPS как совместно, так и раздельно.

Выводы

1. Выражение (6) взвешенной разности псев-
додальностей для GPS по ВТ-коду требует знания
величины T j

GD для каждого спутника (передается
в эфемеридах). Выражение (9) взвешенной разно-
сти псевдодальностей для GPS по СТ-коду требует
знания дополнительно величин ISCj

L2C, ISCj
L1C/A

для каждого спутника (передаются в эфемеридах).
Выражение (12) взвешенной разности псевдодаль-
ностей для ГЛОНАСС по ВТ-коду требует зна-
ния величины Δτ j

n для каждого спутника (пере-
дается в эфемеридах с низкой точностью). Выра-
жение (15) взвешенной разности псевдодальностей
для ГЛОНАСС по СТ-коду дополнительно требует
знания величин Δτ j

L2, Δτ j
L1 для каждого спутника

(в эфемеридах не предусмотрены).
2. Величины Δτ j

n, Δτ j
L2, Δτ j

L1, относящиеся
к работе навигационных спутников ГЛОНАСС,
должны вычисляться в НКУ ГЛОНАСС, переда-
ваться на борт каждого спутника и быть включены
в эфемериды. В настоящий момент эти величины
можно получать с помощью приведенной в работе
методики.

3. В выражениях взвешенной разности псев-
додальностей (6), (9), (12) и (15), предназначенных

для устранения смещения оценки псевдодальности
по коду стандартной и высокой точности, связан-
ной с ионосферой, для двухчастотного приемни-
ка GPS+ГЛОНАСС присутствуют параметры, свя-
занные с аппаратурными задержками в самом при-
емнике, приводящие к смещению оценки взвешен-
ной псевдодальности.

4. Приведенная в работе калибровка позволя-
ет привести смещение оценки взвешенной псев-
додальности для сигналов ГЛОНАСС по СТ-коду
в выражении (33) и по ВТ-коду в выражении (39)
до постоянной величины по каждой литере, рав-
ной смещению псевдодальности для сигналов GPS
по СТ-коду. Такой подход позволяет получить прак-
тически не смещенные оценки координат и смеще-
ние шкалы времени приемника относительно си-
стемы на величину, равную ΔτC/(1−γ) для сигна-
лов как ГЛОНАСС, так и GPS.
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Результаты моделирования глобальной зоны покрытия
среднеорбитального сегмента системы КОСПАС–САРСАТ
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Аннотация. В статье приводятся результаты математического моделирования зоны обслуживания среднеорбитального сег-
мента КОСПАС–САРСАТ на планируемую дату объявления полной эксплуатационной готовности — 2020 г. Показано, что
глобальность зоны покрытия среднеорбитального сегмента на планируемую дату с помощью автономных станций не может
быть достигнута из-за наличия в системе медленно подвижных аварийных радиобуев. Продемонстрировано, что объедине-
ние наземных станций одной национальной администрации в одну станцию с географически распределенными антеннами,
а также специализированная процедура формирования расписания являются потенциальным решением проблемы достижения
глобальности зоны обслуживания среднеорбитального сегмента КОСПАС–САРСАТ. На примере планируемого российского
12-антенной СПОИ-СО (6 антенн в г. Москве и 6 антенн на Дальнем Востоке) продемонстрировано, что возможна оптимиза-
ция зоны покрытия. При этом за счет уменьшения покрытия в Западной Европе (где уже находится достаточное количество
других СПОИ-СО) увеличивается покрытие в Дальневосточном и Тихоокеанском регионах, где ожидаются проблемы с покры-
тием СССПС. Потенциально оптимизация расписаний СПОИ-СО и смещение их зон обслуживания в области недостаточного
покрытия СССПС может помочь достичь глобального обслуживания СССПС.

Ключевые слова: КОСПАС–САРСАТ, СССПС, СПОИ-СО, глобальность, зона обслуживания

Simulation Results of the Global Coverage Area
of the Medium Earth Orbit Segment
of the COSPAS–SARSAT System
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Joint Stock Company “Russian Space Systems”, Moscow, Russian Federation

A.A. Romanov, Dr. Sci. (Engineering), Romanov_AlAl@risde.ru
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Abstract. The results of the mathematical simulation of the coverage area of the MEOSAR of the COSPAS–SARSAT system for
the planned date of the full operation capability (FOC) are presented (FOC is expected to begin in 2020) in this article. It is shown
that the globality of the coverage area of the MEOSAR segment for the planned data by means of the standalone stations cannot
be achieved because of the slow moving distress beacons in the system. The paper demonstrates that the integration of the ground
stations of one National Administration into one station with the geographically distributed antennas, as well as a specialized
procedure of schedule planning, are a potential solution to the problem of achieving the globality of the coverage area of the
MEOSAR segment of COSPAS–SARSAT program. Based on the example of the planned Russian MEOLUT with 12 antennas
(6 antennas in Moscow and 6 antennas in the Russian Far East), the article shows that it is possible to optimize the coverage area,
which increases the coverage in the Russian Far East and in the Pacific Region (that might have problems with the MEOSAR
coverage) owning to the decrease in the coverage area in Western Europe (where there is a sufficient number of other MEOLUTs).
Potentially, the optimization of the MEOLUTs schedules and a shift of their coverage areas in the zones of the insufficient MEOSAR
coverage can help to achieve the global service of MEOSAR.

Keywords: COSPAS–SARSAT, MEOSAR, MEOLUT, globality, coverage area
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Введение

Одна из ключевых характеристик системы
поиска и спасания — глобальность предоставле-
ния услуги. Поскольку в последнее время осу-
ществляются работы по внедрению нового сег-
мента программы КОСПАС–САРСАТ, то наибо-
лее приоритетной на этапе развертывания средне-
орбитальной спутниковой системы поиска и спа-
сания (СССПС) является задача обеспечения
глобальной зоны обслуживания вновь вводимого
сегмента.

На 55-й закрытой сессии Совета КОСПАС–
САРСАТ было принято решение об организации
экспертной группы, состоящей из специалистов Ка-
нады, Франции, России и США, задача которой —
оценка зоны обслуживания СССПС и подготовка
предложений для достижения глобальности на пе-
риод до 2020 г., когда планируется объявить статус
полной эксплуатационной готовности СССПС [1].

Работа группы главным образом была посвя-
щена оценке зоны обслуживания СССПС на ос-
нове космического и наземного сегментов, которые
предполагаются быть внедренными к 2020 г., а так-
же экспериментально полученных точностей изме-
рения времен прихода сигналов АРБ на спутники-
ретрансляторы (TOA) и их частот (FOA) в пред-
положении о том, что все аварийные радиобуи
(АРБ) неподвижны (т. е. скорость АРБ равна ну-
лю и доплеровский сдвиг частоты возникает только
из-за наличия скорости спутника). Однако, как бы-
ло показано в работах [2, 3], около половины всех
АРБ являются медленно движущимися (их ско-
рость не превышает 5 м/c), что вызывает дополни-
тельный доплеровский сдвиг частоты, и для опре-
деления их координат с заданной точностью тре-
буется больше измерений, чем в случае полно-
стью неподвижных АРБ. Чаще всего АРБ име-
ют собственную скорость движения, находясь на
водной поверхности, под действием течений или
ветра.

В [4] показано, что зона обслуживания стан-
ции приема и обработки информации среднеорби-
тального (СПОИ-СО) сегмента КОСПАС–САРСАТ
при работе с подвижными АРБ значительно мень-
ше, чем при работе с неподвижными. Таким об-
разом, моделирование зоны обслуживания СССПС

в предположении о том, что все АРБ — непод-
вижны, является слишком оптимистическим, в си-
лу чего требуется проведение моделирования, оце-
нивающего зону обслуживания с учетом наличия
скорости у АРБ.

Кроме того, в перспективе необходимо учиты-
вать неравномерность размещения СПОИ-СО на
поверхности Земли в различных географических
регионах. Процент глобальности зоны обслужи-
вания СССПС может быть повышен при условии
учета региональных ресурсов наземного сегмента
и скоординированного использования спутниковых
ретрансляторов.

Моделирование зоны
обслуживания СССПС
в предположении, что все АРБ
являются неподвижными

Оценка глобальности СССПС производится на
основе методики оценки зоны обслуживания от-
дельного СПОИ-СО, описанной в [4]. Космиче-
ский сегмент состоит из 25 КА S-диапазона (GPS)
и 31 КА L-диапазона (ГЛОНАСС и Galileo). Сна-
чала для каждой СПОИ-СО составляется рас-
писание слежения за спутниками-ретранслятора-
ми и находится ее зона обслуживания. Зона
обслуживания СССПС получается путем про-
стого объединения зон обслуживания отдельных
СПОИ-СО.

В качестве первого шага было проведено мо-
делирование в предположении, что все АРБ явля-
ются неподвижными (как на море, так и на суше).
Графические результаты моделирования показаны
на рис. 1. Синими маркерами обозначен 12-ан-
тенная географически распределенная СПОИ-СО
Европейского Союза (на каждой отдельной станции
находятся 4 антенны). Красными маркерами отме-
чены автономные СПОИ-СО, число на них отоб-
ражает количество антенн. Из представленного
рисунка видно, в предположении о наличии только
неподвижных АРБ, в 2020 г. покрытие СССПС бу-
дет глобальным со значительной степенью дубли-
рования.
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Рис. 1. Покрытие СССПС в предположении неподвижных АРБ.
Количество СПОИ-СО, покрывающих точку: 3, 2, 1

Моделирование зоны
обслуживания СССПС
в предположении, что все АРБ
являются медленно подвижными

Как говорилось выше, предположение о непо-
движности АРБ, к сожалению, — существенное
упрощение реальной ситуации, поскольку практи-
чески любой АРБ, сработавший в акватории миро-
вого океана и находящийся в дрейфе, неподвиж-
ным считаться уже не может. Кроме того, необхо-
димо учитывать перспективные персональные ра-
диобуи, которые могут вместе с людьми переме-
щаться не только в воде, но и по суше. С учетом
этих фактов было проведено моделирование зоны
обслуживания СССПС, в котором все АРБ счита-
лись уже малоподвижными (как на суше, так и на
море).

Как было показано в [4], 4-антенная СПОИ-СО
не способна выполнять точностные требования
СССПС при работе по медленно подвижным АРБ,
поэтому моделировалась работа только 6-антенных
СПОИ-СО и 12-антенной географически распреде-
ленной СПОИ-СО Европейского Союза. На рис. 2
показан результат проведенного моделирования
(доля глобальности составила 50,2%).

Сделав предположение о дооснащении всех
существующих сегодня 4-антенных СПОИ-СО до
6-антенных, провели еще одно моделирование, ре-
зультат которого показан на рис. 3 (процент гло-
бальности составил 71,3%).

Таким образом, видно, что рассмотрение мед-
ленно подвижных АРБ кардинально меняет карти-
ну глобальности, которая может быть достигнута
к 2020 г. с учетом прогнозируемых космического
и наземного сегментов. В случае использования
6-антенных СПОИ-СО и 12-антенной СПОИ-СО
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Рис. 2. Покрытие СССПС в предположении медленно подвижных АРБ.
Количество СПОИ-СО, покрывающих точку: 3, 2, 1

ЕС процент глобальности покрытия не превысит
52%. Если предположить, что все ныне существу-
ющие станции будут модернизированы до 6 антенн,
процент глобальности составит порядка 70%.

Таким образом, к 2020 г. при условии на-
личия 56 спутников-ретрансляторов и существую-
щего парка даже 6-антенных СПОИ-СО СССПС
не обеспечит глобальности предоставления услуги
поиска и спасания.

Увеличение зоны обслуживания
при совместном использовании
антенн несколькими СПОИ-СО
и координировании их расписаний

Как было показано выше, планируемый на
2020 г. наземный сегмент не способен обеспе-
чить глобальное покрытие Земли в предположе-

нии наличия подвижных АРБ. Необходимо най-
ти решение, позволяющее увеличить зону по-
крытия, поскольку принципиальным преимуще-
ством СССПС над другими сегментами системы
КОСПАС–САРСАТ должна быть именно глобаль-
ность обслуживания в режиме реального времени.

Для увеличения зоны обслуживания предла-
гается использовать обмен измерениями между
СПОИ-СО и взаимно координировать их расписа-
ния. Это особенно актуально для национальных
администраций, располагающих более чем одной
СПОИ-СО.

В рамках моделирования зоны покрытия
перспективного российского наземного сегмента,
в котором планируются 7-антенная СПОИ-СО
в Москве и 7-антенная СПОИ-СО на Дальнем
Востоке (6 антенн считаются рабочими и 1 —
запасной) были рассмотрены два сценария —
в предположении автономной работы каждого
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Рис. 3. Покрытие СССПС в предположении, что все СПОИ-СО имеют 6 антенн.
Количество СПОИ-СО, покрывающих точку: 3, 2, 1

из СПОИ-СО, а также при их совместной работе
с обменом измерениями и координированным рас-
писанием.

В случае автономной работы использовался ал-
горитм планирования, описанный в [4], а в случае
координированной работы для каждой СПОИ-СО
выбирались космические аппараты с наибольшим
углом места относительно СПОИ-СО. При этом ни
один из КА не планировался одновременно на обе
СПОИ-СО и в каждый момент времени в план
попадали 12 разных КА. Среднеквадратичное от-
клонение (СКО) измерений времен прихода сигна-
ла АРБ на КА было заложено номинальным со-
гласно [5] и составило 25 мкс. Номинальное СКО
измерений частот составляет 0,20 Гц, однако для
российских СПОИ-СО, использующих способ, опи-
санный в [6], этот показатель составляет 0,08 Гц.
Поскольку измерения частот вносят главный вклад
в точность измерения координат АРБ [2], точность

определения координат на российских СПОИ-СО
выше, чем на всех остальных СПОИ-СО [7].

На рис. 4 и рис. 5 представлены получившие-
ся результаты. Как видно, зона обслуживания уве-
личилась более чем в два раза (с 10,7% до 24,4%
поверхности Земли), при этом для 12-антенной
СПОИ-СО в большинстве случаев точность соста-
вила не хуже 2 км в 95% случаев, что с запа-
сом удовлетворяет требованиям КОСПАС–САРСАТ
(5 км в 95% случаев).

Кроме того, такая 12-антенная СПОИ-СО
с географически распределенными антеннами об-
ладает достаточной гибкостью при объявлении зо-
ны обслуживания. Так как в Европе уже имеет-
ся большое количество СПОИ-СО и покрытие там
представляется достаточно надежным, а в дальне-
восточном регионе, напротив, имеются значитель-
ные затруднения с обеспечением требуемого ка-
чества обслуживания СССПС, то целесообразно
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Рис. 4. Оценка зоны покрытия двух автономных СПОИ-СО России (10,7% от поверхности Земли)

Рис. 5. Оценка зоны покрытия для СПОИ-СО России с 12 географически распределенными антеннами
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Рис. 6. Оценка зоны покрытия для СПОИ-СО России с 12 географически распределенными антеннами и приори-
тетом восточных спутников при планировании (24,4% от поверхности Земли)

было бы сместить зону обслуживания российско-
го наземного сегмента на восток.

Рис. 6 демонстрирует результаты моделиро-
вания, в котором был несколько изменен алго-
ритм планирования 12-антенной СПОИ-СО. Это
изменение заключается в том, что при выборе
спутников-ретрансляторов для наведения на них
антенн СПОИ-СО предпочтение отдавалась КА,
имеющим в своей зоне радиовидимости воды Ти-
хого океана, прилегающие к берегам России. Ре-
зультатом этого изменения стало увеличение зоны
покрытия Дальнего Востока и вод Тихого океана
за счет уменьшения зоны покрытия в Западной Ев-
ропе и Северной Африке.

На данный момент более чем одной
СПОИ-СО, помимо России, располагают или
планируют располагать несколько национальных
администраций: Бразилии, Канады, США, Арген-
тины, Европейского Союза (ЕС). Таким образом,
идея использования общих антенн нескольких
СПОИ-СО применима для этих национальных ад-
министраций. На рис. 7–8 представлены результаты

моделирования для некоторых таких потенциально
возможных станций. Точность измерения частот
в этих сценариях моделирования была заложена
номинальной (0,20 Гц).

Сделав некоторые предположения о том, ка-
кие СПОИ-СО могут работать совместно и скоор-
динированно, была проведена оценка процента гло-
бальности с использованием таких многоаннтен-
ных (8–12 антенн) СПОИ-СО. Наземный сегмент
был представлен следующими станциями:

• 12-антенная (6+6) СПОИ-СО России (желтый
цвет);

• 12-антенная (6 + 6) СПОИ-СО Канады (оран-
жевый цвет);

• 12-антенная (6 + 6) СПОИ-СО США (синий
цвет);

• 12-антенная (6+6) СПОИ-СО Бразилии (крас-
ный цвет);

• 16-антенная (4+ 4+ 4+ 4) СПОИ-СО ЕС (зе-
леный цвет);
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Рис. 7. США (Гавайи и Флорида). Оценка зоны покрытия двух СПОИ-СО в автономном режиме (слева, 10,2%
от поверхности Земли) и с 12 общими антеннами (справа, 20,0% от поверхности Земли)

Рис. 8. Аргентина. Оценка зоны обслуживания двух автономных СПОИ-СО (слева, 0% от поверхности Земли)
и с 8 общими антеннами (справа, 9,4% от поверхности Земли)
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Рис. 9. Оценка глобальности при моделировании «больших» СПОИ-СО (92,4% от поверхности Земли)

• 8-антенная (4+ 4) СПОИ-СО Аргентины (чер-
ный цвет);

• 12-антенная (6 + 6) СПОИ-СО Австралии
и Новой Зеландии (белый цвет).

Результаты этого моделирования показаны на
рис. 9.

В этом случае процент глобальности составил
92,4%, причем существует значительный потенци-
ал для покрытия проблемных регионов путем опти-

мизации расписаний, как это было продемонстри-
ровано в случае с 12-антенной СПОИ-СО России.
Кроме того, не были учтены некоторые автономные
СПОИ-СО, которые также могут помочь в неко-
торых регионах (СПОИ-СО Чили и Перу в юго-
восточной части Тихого океана, ЮАР, при усло-
вии установки дополнительных антенн — в юж-
ных частях Индийского и Атлантического океа-
нов). Однако дальнейшие моделирования целесо-
образно проводить позже, после того, как будет
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доступно больше информации о планах националь-
ных администраций, обладающих наземными стан-
циями СПОИ-СО.

Выводы

В статье рассмотрены результаты моделирова-
ний зоны обслуживания СССПС в предположениях
о том, что все АРБ являются неподвижными либо
медленно подвижными АРБ.

В предположении о том, что все АРБ явля-
ются неподвижными, моделирование подтверждает
100%-ю глобальную зону покрытия СССПС со зна-
чительным дублированием.

Однако предположение о неподвижности АРБ
с учетом наличия морских, персональных, а также
перспективных авиационных АРБ — существенное
упрощение ситуации и в качестве основного в теку-
щих реалиях развития системы использовано быть
не может.

Моделирование зоны покрытия СССПС в пред-
положении о существовании медленно подвижных
АРБ на суще и на море показало, что процент
глобальности значительно уменьшился по сравне-
нию с моделированием в предположении о том,
что все АРБ являются неподвижными, и составил
только 52%. Следовательно, глобальность СССПС
не может быть достигнута с помощью автономных
СПОИ-СО.

Был предложен алгоритм использования
СПОИ-СО, позволяющий существенно расширить
глобальность зоны обслуживания СССПС. Моде-
лирование зоны обслуживания, проведенное для
перспективного наземного сегмента Российской
Федерации, показало, что с учетом обмена изме-
рениями и взаимного координирования расписаний
на станциях можно повысить процент глобальности
зоны обслуживания с 10,7% до 24,4%.

Кроме того, необходимо учитывать неравно-
мерность расположения СПОИ-СО в географиче-
ских регионах на поверхности Земли. Проведен-
ное моделирование показывает, что с учетом суще-
ственного запаса по покрытию в европейском ре-
гионе зона обслуживания наземного сегмента Рос-
сийской Федерации в интересах повышения гло-
бальности покрытия может быть смещена в область
Дальнего Востока и Тихого океана.

Аналогичное моделирование было проведено
и в глобальном масштабе, было показано, что
при определенных условиях можно реализовать
92%-ю зону обслуживания. Кроме того, при усло-
вии совместного использования ресурсов мировых
СПОИ-СО процент глобальности зоны обслужива-
ния может быть доведен и до 100% к 2020 г.
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Получение оптических изображений
низкоорбитальных космических объектов

при спутниковом мониторинге на скрещивающихся курсах
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Аннотация. В статье рассмотрены возможности использования космических датчиков для получения изображений низкоорби-
тальных космических объектов с линейным разрешением на уровне 10–20 см. Проведено совместное моделирование пассивного
орбитального движения на интервалах времени один и два года подмножества низкоорбитальных космических объектов и ги-
потетического космического датчика для различных наклонений его орбиты. Рассчитана статистика сближений при пролете
на скрещивающихся курсах космического датчика с космическими объектами на расстояния порядка десятков километров
с учетом ограничения на максимальный фазовый угол наблюдения (угол Солнце–объект–датчик) и условия отсутствия фона
Земли. Показано, что один космический датчик в пассивном полете может провести фотографирование с расстояний не более
50 км в течение одного года — не менее 80%, в течение двух лет — не менее 90% интересующих космических объектов.
Сформулированы основные принципы работы космического датчика, для реализации которых предложено использовать метод
«заметания», применяемый в космических системах дистанционного зондирования Земли. Рассмотрены особенности и трудно-
сти применения этого метода для фотографирования космических объектов, пролетающих с большими угловыми скоростями.
Представлен вариант облика перенацеливаемой управляемой бортовой оптоэлектронной камеры с инструментальным разреше-
нием на уровне 0,4′′ для космического датчика получения изображений космических объектов при пролете на скрещивающихся
курсах.

Ключевые слова: изображения объектов, разрешающая способность, наведение, сканирование, накопление данных, управле-
ние, многоканальные устройства

Obtaining Optical Images of LEO Space Objects
during Satellite Monitoring on the Crossing Courses
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Abstract. The possibilities of using space sensors to obtain images of LEO space objects with the linear resolution at the level
of 10–20 cm are considered in the article. A combined simulation of the passive orbital movement on time intervals of one and
two years of a subset of LEO space objects and a hypothetical space sensor for various inclinations of its orbit is carried out.
The statistics of rendezvous at the flight on the crossing courses of the space sensor with space objects is calculated on the
distances about tens of kilometers taking into account the restriction for the maximum phase angle of observation (an angle:
Sun–object–sensor) and the conditions of the lack of the Earth’s background. It is shown that one space sensor in a passive flight
can carry out photography from the distances no more than 50 km within one year — not less than 80%, within two years — not
less than 90% of the space objects of interest. The basic principles of the operation of the space sensor are formulated. It is offered
to use a sweeping method applied in the space systems of Earth remote sensing for the realization of such principles. The features
and difficulties of the application of this method for photography of the space objects, which are flying by with big angular speeds,
are considered. The option of the shape of the retargeted controlled on-board optoelectronic camera with the instrumental resolution
at the level of 0.4 angular seconds for the space sensor to obtain images of space objects at the flight on the crossing courses
is presented.

Keywords: images of objects, resolution capability, guidance, scanning, accumulation of data, control, multichannel devices
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Введение

В работе [1] рассмотрены возможности ис-
пользования сети космических датчиков (КД) для
контроля орбит космических объектов (КО).

В настоящее время для решения задач кон-
троля ближнего космоса создаются и используют-
ся наземные телескопы с апертурой, превышающей
3 м [2]. Дифракционный предел линейного разре-
шения на дальности 500 км для таких телеско-
пов — около 0,1 м (на длине волны λ ≈ 0,5 мкм).

В данной работе рассмотрены возможности ис-
пользования космических датчиков для получения
изображений низкоорбитальных космических объ-
ектов (НОКО) с линейным разрешением на таком
же уровне. При этом исследованы следующие груп-
пы вопросов:

• производительность получения изображений
КО в зависимости от орбит КД;

• режим работы и технический облик бортовой
оптоэлектронной аппаратуры;

• потенциальное качество изображений КО, по-
лучаемых из космоса.

Вынесение средств наблюдения в космос имеет
существенные преимущества по сравнению с на-
земными средствами с точки зрения получения
изображений КО:

• отсутствие ограничений на географическое
расположение наблюдателей;

• приближение высоты наблюдателя к наблю-
даемым КО, дающее возможность получения
изображений КО с близкого расстояния с вы-
соким линейным разрешением,

• исключение мешающего влияния атмосферы
и связанных с ней факторов, проявляющихся
в перерывах наблюдений, ослаблении и ис-
кажениях получаемых изображений, фоновых
помехах.

Однако практическая реализация этих преиму-
ществ требует решения ряда проблем по обеспече-
нию:

• выдачи высокоточных целеуказаний для про-
ведения успешных наблюдений;

• высокоточных навигации, ориентации и наве-
дения КД на наблюдаемые КО, двигающиеся
с большими относительными угловыми скоро-
стями;

• высокой чувствительности и высокой разре-
шающей способности бортовых оптоэлектрон-
ных средств при ограничениях на их массу
и габариты;

• обработки больших потоков информации в ре-
альном времени во время сеансов наблюдения,
в частности для уточнения орбит наблюдае-
мых КО, высокоточного быстрого наведения на
них КД и формирования выходных изображе-
ний наблюдаемых КО.

Принципы получения изображений
НОКО из космоса, облик бортовой
оптоэлектронной аппаратуры
и оценки качества изображений

Для количественного исследования возможно-
стей получения изображений НОКО при спутнико-
вом мониторинге разработана специальная версия
модели, представленной в [1]. Модель осуществ-
ляет совместное моделирование орбитального дви-
жения подмножества НОКО и космического дат-
чика, фиксирует события сближения НОКО и КД
и определяет возможность проведения сеансов фо-
тографирования НОКО на «скрещивающихся кур-
сах» с учетом ограничений физического характера,
к которым, в частности, относятся условие осве-
щенности НОКО Cолнцем, условие отсутствия фо-
на Земли и ограничение на максимальный фазовый
угол наблюдения (угол Солнце–объект–КД).

По результатам моделирования на заданном
длительном интервале времени формируются выбо-
рочные распределения возможных сеансов наблю-
дений НОКО в зависимости от различных парамет-
ров: времени работы КД на орбите, дальности на-
блюдаемого НОКО в момент наибольшего сближе-
ния с КД, угловой скорости наблюдаемого НОКО
в этот момент и др.

Для примера на рис. 1–3 представлены резуль-
таты моделирования для космических датчиков, рас-
положенных на орбите с наклонением 75◦, перигеем
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Рис. 1. Двумерное распределение сеансов наблюдения за год одним КД подмножества из 240 НОКО по дальности
(ось X) и угловой скорости (ось Y ) (всего сеансов ∼1800)

500 км и апогеем 1500 км, начальным аргументом
перигея ω = 0◦ и 90◦. Моделируемое подмножество
НОКО из 240 НОКО сформировано по данным [3].

На рис. 1 представлено выборочное двумер-
ное распределение сеансов наблюдения за год од-
ним КД с ω = 90◦ подмножества из 240 НОКО
по минимальной дальности Rмин (ось абсцисс,
в км) и соответствующей максимальной угловой
скорости Ωmax (ось ординат, в ◦/с). Всего воз-
можных сеансов наблюдения ∼1800, т. е. в сред-
нем примерно по 7 сеансов по каждому НОКО.
Для другого КД распределение аналогичное.

Так как угловая скорость в точке максималь-
ного сближения определяется соотношением

Ωмакс =
∣∣VНОКО − VКД

∣∣/Rмин,

где VНОКО, VКД — векторы скоростей НОКО и КД,
то огибающая сверху этого распределения определя-
ется естественным условием для встречных курсов

maxΩмакс ≈ 2 · V1/Rмин,

где V1 — первая космическая скорость.

Положение точки распределения под огибаю-
щей при заданном Rmin зависит угла между векто-
рами скоростей НОКО и КД. Так при Rmin ≈ 50 км
значения Ωmax, как показало моделирование, нахо-
дятся в диапазоне 2–18 ◦/с.

На рис. 2 представлены расчетные гистограм-
мы относительного количества различных наблю-
даемых КО на дальности не более 50 км в зави-
симости от времени работы космических датчиков
в сутках. Маркировка квадратиками соответству-
ет КД с ω = 0◦, треугольниками — ω = 90◦, круж-
ками — совместной работе двух КД.

Как видно из рис. 2, за год работы один КД на
орбите может провести фотографирование с даль-
ности не более 50 км около 80%, а два КД — 94%
различных НОКО от общего числа моделируемого
подмножества НОКО.

На рис. 3 представлены расчетные выборочные
интегральные законы минимальных дальностей для
различных наблюдаемых за год НОКО. Маркировка
графиков — как на предыдущем рисунке.

Как видно из рисунка, минимальная дальность
наблюдения одним КД не превышает 65–75 км
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Рис. 2. Относительная доля (%) различных наблюдаемых КО на дальности не более 50 км (ось Y ) в зависимости
от времени работы КД (ось X, в сут) на орбите

Рис. 3. Выборочный интегральный закон распределения минимальных дальностей для различных НОКО
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для 90% различных НОКО из подмножества, 48–
55 км — для 80% НОКО, 30 км — для 50% НОКО.
При совместной работе 2 КД минимальная даль-
ность наблюдения не превышает 60 км для 95%
различных НОКО из подмножества.

В табл. 1 представлены результаты расчетов
относительной доли различных КО, наблюдаемых
одним КД на дальности не более 50 км в зависимо-
сти от наклонения орбиты КД, включая солнечно-
синхронную орбиту (ССО, наклонение 99◦) «над»
терминатором, времени его работы и предельной
угловой скорости наблюдения.

Т а б л иц а 1. Доли различных КО, наблюдаемых
на дальности не более 50 км

Наклонение, ◦ 50 60 70 80 90 99
(ССО)

110

Доля различных КО
(в %), наблюдаемых
за 1 год при угловой
скорости до 10 ◦/с

60 70 60 66 70 70 69

Доля различных КО
(в %), наблюдаемых
за 1 год при угловой
скорости до 20 ◦/с

72 79 75 79 82 82 81

Доля различных КО
(в %), наблюдаемых
за 2 года при угловой
скорости до 20 ◦/с

87 87 89 93 92 93 89

Как видно из таблицы, относительная доля на-
блюдаемых КО не сильно зависит от наклонения
орбиты КД в рассматриваемом диапазоне. Зависи-
мость от предельной угловой скорости и времени
работы более существенная.

Определение принципов работы космическо-
го датчика для получения изображений НОКО
на пролете, технического облика бортовой опто-
электронной аппаратуры и космической платформы
проведено на основе анализа современного состоя-
ния и тенденций развития космических оптоэлек-
тронных систем наблюдения высокого разрешения
как зарубежных, так и отечественных [4–12].

Исходя из представленных выше результатов
моделирования можно сформулировать следующие
основные принципы работы космического датчика
получения изображений НОКО на пролете.

1. Наблюдение и получение изображений
НОКО должно проводиться по предварительным
данным для наведения от наземного информаци-
онного комплекса (НИК).

2. Орбита космического датчика — низкая эл-
липтическая, примерно ∼500 км× 1500 км, накло-
нение ∼55◦–110◦.

3. Космическая платформа — с трехосным
управлением.

4. Наблюдение и получение изображений
НОКО осуществляется перенацеливаемой управля-
емой бортовой оптоэлектронной камерой (БОЭК)
с полем зрения ∼1◦ и угловым инструментальным
разрешением на уровне 0,4′′.

Определение основных параметров бортовой
оптоэлектронной аппаратуры с учетом массогаба-
ритных ограничений и больших угловых скоростей
наблюдения представляет собой сложную научно-
техническую задачу. Приведенные ниже оценки яв-
ляются предварительными и имеют целью пока-
зать техническую реализуемость сформулирован-
ных принципов работы космического датчика.

В космических системах дистанционного зон-
дирования Земли (ДЗЗ) для получения оптических
изображений земной поверхности используют дви-
жение космического аппарата по орбите для обес-
печения сканирования наблюдаемой сцены по одной
из координат (метод «заметания») [4]. Изображе-
ние формируется последовательно параллельными
строками фоточувствительных элементов (пиксе-
лов), причем строки располагаются перпендикуляр-
но направлению движения космического аппарата.

Метод «заметания» можно использовать и для
получения изображений КО с хорошим линейным
разрешением при спутниковом мониторинге на про-
лете, причем строки фоточувствительной матрицы
во время съемки должны быть перпендикулярны на-
правлению относительного движения наблюдаемо-
го КО. Однако в этом случае задача существенно
осложняется тем обстоятельством, что параметры
условий наблюдения от сеанса к сеансу кардиналь-
но изменяются, в том числе геометрия наблюдения,
дальность, угловая скорость. Угловые скорости на-
блюдения в этом случае могут составлять десятки
градусов в секунду (см. рис. 1 и табл. 1), т. е. в де-
сятки раз больше, чем в системах ДЗЗ. Как след-
ствие, время накопления сигнала в одном пикселе
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существенно уменьшается. Компенсировать умень-
шение энергии сигнала из-за сокращения времени
накопления в одном пикселе можно путем увели-
чения строк накопления, что позволит получить
четкие (по яркости) детальные оптические изобра-
жения НОКО, наблюдаемых при больших угловых
скоростях.

БОЭК для получения оптических изображений
космических объектов на пролете должна содер-
жать:

• устройство наведения,
• объектив высокого углового разрешения

(ОВУР) с блоком фокальной настройки (БФН),
• управляемое интегрированное фотоприемное

устройство (ИФПУ), состоящее из ряда одинако-
вых параллельно расположенных матричных фото-
приемных модулей (МФПМ), каждый из которых
включает управляемую фоточувствительную мат-
рицу (УФЧМ) ПЗС ВЗН, сопряженную с управля-
емым многоканальным считывающим устройством
(УМСУ),

• многоканальное буферное запоминающее
устройство (МБЗУ),

• управляющее вычислительное устройством
(УВУ),

• синхрогенератор (СГ) для синхронизации
работы всех функциональных узлов устройства.

БОЭК по заранее определенным данным и ре-
зультатам предварительных наблюдений нацелива-
ется так, чтобы в расчетный момент максимально
допустимого сближения с наблюдаемым объектом
оптическая ось объектива была направлена на объ-
ект и он был сфокусирован на расчетную допусти-
мую дальность до объекта Rдоп.

Наведение БОЭК может быть обеспечено раз-
личными способами:

• с помощью поворотного (одно или двухосного)
зеркала, установленного перед объективом,

• с помощью одно или двухосного механизма по-
ворота БОЭК в целом,

• с помощью поворота космической платформы.
Возможна комбинация этих вариантов наве-

дения.
Диаметр апертуры объектива для обеспечения

углового разрешения 0,4′′ (на длине волны λ ≈
≈ 0,5 мкм) должен быть не менее 0,25 м. Блок

фокальной настройки объектива выполняет пере-
мещение ИФПУ вдоль оптической оси объектива
для получения наилучшего пространственного раз-
решения на расчетной дальности, а также управ-
ляемый поворот ИФПУ вокруг оптической оси,
чтобы направление движения изображения объек-
та по фокальной плоскости в текущий момент было
перпендикулярно строкам матриц ПЗС ВЗН. Для
выполнения этих функций должны применяться
специальные приводы, управляемые вычислитель-
ным устройством.

Интегрированное фотоприемное устройство
выполняет функции получения и накопления дан-
ных для формирования качественных изображений
наблюдаемых объектов.

Управляемые фоточувствительные матрицы
ПЗС ВЗН производят фотоэлектронное преобра-
зование и последовательное накопление зарядов
путем их переноса по столбцам со скоростью,
согласованной со скоростью движения изображе-
ния объекта по фокальной плоскости.

Размер элементов матрицы ПЗС ВЗН приходит-
ся выбирать компромиссно для удовлетворения про-
тиворечивых требований обеспечения высоких по-
казателей пространственного и яркостного разреше-
ния при больших угловых скоростях наблюдения
НОКО. С одной стороны, для согласования углового
разрешения матрицы с угловым разрешением объек-
тива угловой шаг решетки матрицы в соответствии
с теоремой отсчетов Котельникова–Найквиста дол-
жен быть примерно в 2 раза (или более) меньше
углового разрешения объектива [13]. С другой сто-
роны, при уменьшении углового размера фотопри-
емных элементов при фиксированной угловой ско-
рости НОКО уменьшается (по кубическому закону)
энергия принимаемого излучения от проецируемых
рассеивающих элементов НОКО (см. ниже), что
приводит к соответствующему уменьшению яркост-
ного разрешения (в степени 3/2). В качестве ком-
промисса, учитывая, что КД может быть исполь-
зован и для наблюдения удаленных точечных КО,
целесообразно выбрать значение углового размера
фотоприемного элемента равным угловому разре-
шению объектива. При этом линейный размер про-
екции пиксела на дальностях не более 50 км будет
не более 0,1 м, а линейное разрешение по критерию
Найквиста — не хуже 0,2 м.
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Управляемые многоканальные считывающие
устройства осуществляют считывание строк накоп-
ленного изображения объекта с частотой, равной
тактовой частоте сдвигового регистра. Количество
выходных каналов считывающего выбирается та-
ким, чтобы обеспечить считывание без искаже-
ний изображений объектов в реальном времени при
предельно допустимых угловых скоростях.

Для обеспечения необходимой предельной ско-
рости считывания строк считывающие устройства
разделяют на идентичные параллельно работаю-
щие каналы, число и параметры которых зави-
сят от предельной тактовой частоты используемого
мультиплексора. Многоканальное буферное запо-
минающее устройство осуществляет параллельное
запоминание оцифрованных данных, поступающих
с выходов УМСУ.

Управляющее вычислительное устройством
осуществляет формирование команд управления
функциональными узлами устройства, совместную
обработку в реальном времени данных, записанных
в многоканальное буферное запоминающее устрой-
ство, определение положения и перемещения изоб-
ражения объекта на фокальной плоскости во вре-
мя наблюдения для расчета периода переноса заря-
дов, формирование выходного изображения объек-
та по окончании сеанса наблюдения.

Синхрогенератор обеспечивает точную вре-
менную привязку и синхронизацию работы устрой-
ства в целом и всех его функциональных узлов.

Схема БОЭК представлена на рис. 4.
Количественные оценки качества изображений

проведены для диффузной модели рассеяния сол-
нечного излучения на поверхности КО. В этом
случае локальная спектральная плотность яркости
рассеянного солнечного излучения B(λ) определя-
ется соотношением

B(λ) = kd(λ)Es(λ)(nsls)/π,

где λ— длина волны, kd(λ)— коэффициент диффуз-
ного рассеяния, Es(λ) — спектральная плотность
потока солнечного излучения, ns — локальная нор-
маль к поверхности рассеивающего элемента, ls —
вектор направления на Солнце.

Спектр интенсивности рассеянного излучения,
падающего на фотоприемный элемент

I(λ) = B(λ) · δΩ · Sef(λ),

Рис. 4. Схема БОЭК

где δΩ — телесный угол фотоприемного элемен-
та, Sef(λ) — эффективная площадь входного зрачка
объектива с учетом спектральной функции пропус-
кания оптической системы.

Средняя частота генерации электронов в фото-
приемном элементе под действием падающего из-
лучения определяется соотношением

fe =
∫

I(λ)
(

λ

hc

)
η(λ) dλ,

где η(λ) — квантовая эффективность фотоэлек-
тронного преобразования, h — постоянная Планка,
c — скорость света.

Среднее число электронов, сгенерированных
фотоприемным элементом за некоторое время τ ,
приближенно можно оценить по формуле [4]

ncτ ≈ IΔλ ·
(

λc
hc

)
· ηΔλ · τ ,

где IΔλ, ηΔλ — интегральная облученность фото-
приемного элемента и среднее значение квантовой
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эффективности в спектральной полосе фотоприем-
ника Δλ = λ2−λ1, λc — центральная длина волны
в полосе Δλ.

Результаты расчетов среднеквадратических
значений относительной ошибки выходного накоп-
ленного изображения (величина, обратно пропор-
циональная отношению сигнал–шум) при различ-
ных значениях предельных дальностей наблюде-
ния Rпред и количества тактов накопления сигна-
лов N при пролете объекта в поле зрения БОЭК
представлены в табл. 2.

Расчеты проведены для угловой скорости
НОКО 20 ◦/c. При расчетах использованы при-
мерные значения характеристик матриц ПЗС ВЗН,
представленных в [6]. В частности, размер пик-
селов — 10 мкм, эффективная спектральная поло-
са — 300–900 нм, интегральный коэффициент фо-
тоэлектронного преобразования с учетом кванто-
вой эффективности в спектральной полосе — 20%.
Расчет проведен для случая диффузно отражающей
поверхности объектов; предполагалось, что коэф-
фициент диффузного отражения солнечного излу-
чения постоянен в спектральной полосе чувстви-
тельности фотоприемных матриц и равен 0,1, угол
падения солнечного излучения на элемент поверх-
ности — 45◦. Для эффективного диаметра входного
зрачка объектива использовалось значение 0,25 м,
для фокусного расстояния — 5 м.

При расчетах принималось, что охлаждение
фотоприемной аппаратуры и электронное накоп-
ление обусловливают незначительность собствен-
ных шумов фотоприемника и шумов считывания,
так что основным источником шума является фо-
тонный шум.

Т а б лиц а 2. Относительные ошибки выходного изоб-
ражения

N\Rпред 50 км 100 км

N = 100 3,1% 2,2%

N = 500 1,4% 1%

N = 1000 1% 0,7%

Как видно из таблицы, среднеквадратическая
относительная ошибка выходного накопленного изо-
бражения при рассматриваемых параметрах уст-
ройства при общем числе строк ∼1000 не превы-

шает 1% (число пикселов в строке должно быть
не менее ∼9000). При использовании применяемых
в настоящее время на практике матриц ПЗС ВЗН
с числом строк 128 [6] интегрированное фотопри-
емное устройство в этом случае должно состоять из
восьми фотоприемных модулей с такими матрицами.

Полученные оценки основных параметров
рассматриваемого варианта БОЭК представлены
в табл. 3.

Возможными вариантами реализации ИФПУ
являются варианты использования вместо матриц
ПЗС с переносом по столбцам ПЗС матриц с ор-
тогональным переносом или фоточувствительных
КМОП-матриц с активным пикселом, которые бо-
лее универсальны [9,10].

При определении космической платформы был
рассмотрен ряд возможных прототипов, разрабо-
танных в РФ [4–6, 11, 12]. В целом анализ совре-
менных возможностей создания КА, оснащенных
оптоэлектронной аппаратурой наблюдения высоко-
го разрешения, показывает, что на основе отече-
ственных разработок в ближней перспективе мож-
но создать КА легкого класса массой до ∼500 кг,
включая массу целевой аппаратуры, для получения
изображений НОКО на пролете.

Заключение

1. Имеются достаточные научно-технические
предпосылки для разработки космического датчи-
ка, предназначенного для получения при пролете
на скрещивающихся курсах изображений низкоор-
битальных космических объектов с линейным раз-
решением по критерию Найквиста не хуже 0,2 м
на дальности 50 км. По результатам моделирова-
ния, один космический датчик в течение года мо-
жет обеспечить фотографирование не менее 80%
интересующих НОКО, два космических датчика —
не менее 94% НОКО с расстояний не более 50 км.
Космические датчики должны проводить наблю-
дения по данным от наземного информационного
комплекса.

2. Бортовая оптоэлектронная камера для по-
лучения оптических изображений НОКО долж-
на иметь поле зрения ∼1◦ и угловое разрешение
на уровне 0,4′′. Она должна содержать объектив
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Та б лиц а 3. Оценки основных параметров варианта БОЭК

Параметры Примерные значения

Размер поля зрения 1◦

Угловое разрешение 2 · 10−6 рад (0,4′′)
Спектральный диапазон 0,3–0,9 мкм

Эффективный диаметр апертуры объектива 0,25 м

Фокусное расстояния объектива 5 м

Формат сборки матриц ПЗС ВЗН 8× (128× 9000 пкс) ≈ 9 Мпкс
Размер элемента матриц ПЗС ВЗН 10 мкм

Интегральный коэффициент пропускания с учетом квантовой эффективности 0,2

Диапазон изменения тактовой частоты сдвиговых регистров матриц ПЗС ВЗН 15–170 КГц

Тактовая частота выходных мультиплексоров матриц ПЗС ВЗН 30 МГц

Количество выходных каналов считывающего устройства 8× 50 = 400

высокого углового разрешения с блоком фокаль-
ной настройки, управляемое интегрированное мат-
ричное фотоприемное устройство на основе мат-
риц ПЗС ВЗН с многоканальным выходом, мно-
гоканальное буферное запоминающее устройство,
управляющее вычислительное устройство. Такто-
вые частоты работы всех функциональных узлов
камеры должны быть согласованы с угловой скоро-
стью наблюдаемого объекта. Камера с такими па-
раметрами при общем числе строк фотоприемного
устройства ∼1000 обеспечит, по оценкам, средне-
квадратическую относительную ошибку выходного
накопленного изображения не более 1%.
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Аннотация. Рассматривается задача организации функционирования нового типа космических объектов — кластеров малораз-
мерных КА. Под кластером понимается совокупность КА различного целевого назначения, не только совместно выполняющих
общую задачу, но и управляемых как единый космический объект и воспринимаемых потребителем как единое целое. Управ-
ление таким объектом предполагает внесение изменений в содержание технологического цикла управления.

В статье предложена модель кластера в виде иерархической структуры и рассмотрены подходы к построению алгоритма его
функционирования на основе совокупности специализированных системных и индивидуальных режимов работы его элементов,
позволяющих разработать двухуровневую структуру технологического цикла управления кластера. Показаны новые задачи
по видам обеспечения управления кластером малоразмерных КА. Приведены оценки баллистических сроков существования
кластера КА и предложения по практической реализации группировок малоразмерных КА кластерного типа.

Ключевые слова: кластер, системный эффект, режим функционирования, технологический цикл управления
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Abstract. A problem of functioning of a new type of space objects — small spacecraft clusters is considered in the paper. A cluster
is a set of spacecraft with different purposes, not only performing a common task but also being controlled as a united space object
and understood as a single whole by a customer. The control process of such an object involves modifications of a technological
control cycle.

The article offers a cluster model as a hierarchical structure and considers the approaches to its functioning algorithm
based on a set of specialized system and individual operation modes of its elements, which allows one to develop a two-level
structure of the technological cycle of a cluster control. The new tasks of the spacecraft cluster control are shown. The estimations
of the ballistic service life of a spacecraft cluster and proposals for practical implementation of small spacecraft constellations
of a cluster type are presented in this paper.

Keywords: cluster, system effect, operation mode, technological control cycle
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Анализ современного состояния космической 
деятельности технологически развитых государств 
свидетельствует о возрастании интереса к разработке 
космических систем на основе малоразмерных КА 
(МКА), создание которых является естественным 
шагом в развитии мирового спутникостроения. Сре-
ди основных тенденций развития таких систем мож-
но выделить синтез многоспутниковых космических 
систем ДЗЗ, связи, а также разработку нового типа 
космического объекта – т.н. кластера (в англоязычной 
терминологии «роя») МКА, функционирующего как 
единый «виртуальный КА» [1, 2]. 

Вопросы целевого применения совместно 
функционирующих групп МКА достаточно подробно 
рассмотрены в специальной литературе и являются 
постоянным объектом интереса на конференциях 
различного уровня, посвященным тематике МКА 
[1, 3].  Среди возможных областей применения 
выделяют следующие:

•	 оперативный мониторинг ДЗЗ;
•	 комплексный мониторинг путём совместного 

использования различной целевой аппаратуры;
•	 оперативный радио и радио-технический 

мониторинг;
•	 мобильная связь;
•	 создание низкоорбитального сегмента 

космической навигационной системы;
•	 создание локального информационного поля 

(в зависимости от специальной аппаратуры);
•	 научные и образовательные приложения. 
Общепризнано, что МКА открывают 

широкие возможности по синтезу космических 
систем, обладающих новыми качественными 
возможностями, обусловленными системными 
свойствами кластеров. Например, для космических 
систем дистанционного зондирования Земли (ДЗЗ), 
как показано в работах [4,5], возможна реализация 
следующих системных эффектов:

1. Многопозиционность, многодиапазонность 
и одновременность наблюдения объекта с нескольких 
МКА, обеспечение эффекта стереосъёмки. 

2. Возможность комплексирования 
информации, получаемой от разнородных бортовых 
комплексов специальной аппаратуры МКА, 
приводящая к повышению информативности 
наблюдения.

3. Обеспечение непрерывности наблюдения за 
счет возможности «передачи эстафеты» наблюдения 
последовательно входящим в зону видимости 
объекта другим МКА орбитальной группировки.

Однако, для реализации указанных эффектов 
МКА должны совместно функционировать в составе 
целевых подсистем орбитальной группировки, 
получивших в специальной литературе 
наименование кластеров МКА. Следует отметить, что 
общепринятого понятия кластера МКА в настоящее 
время не существует. Как правило, к кластерам 
относят группы совместно функционирующих КА. 
Такое упрощенное понимание кластера не позволяет 
рассматривать его как новый тип искусственного 
космического объекта, обладающий качественно 
новыми свойствами по отношению к существующим 
типам – отдельным КА и орбитальным группировкам. 
Поэтому в настоящей статье под кластером будем 
понимать совокупность КА различного целевого 
назначения, не только совместно выполняющих 
общую задачу и воспринимаемых потребителем 
как единое целое, но и управляемых как единый 
космический объект. 

Отличительными особенностями такого 
кластера являются:

•	 реализация системного эффекта 
эмерджентности, приводящего к повышению 
эффективности группировки;

•	 пространственно-временная локализация 
элементов кластера;

•	 восприятие потребителем кластера как 
единого многофункционального «виртуального» 
аппарата. 

Следует учитывать, что независимо от целевой 
аппаратуры эффективность применения кластера 
МКА во многом определяется качеством решения  
задачи управления кластером МКА как новым 
космическим объектом. 

Общая постановка задачи. 

Общее решение задачи управления кластером 
МКА возможно путём решения ряда частных задач:

1. Разработки модели кластера МКА как объекта 
управления, что предполагает определение структуры 
кластера, его внутренних и внешних связей, а также 
разработку модели функционирования кластера.

2. Разработки структуры и содержания типового 
технологического цикла управления (ТЦУ) при 
управлении новым космическим объектом.

3. Определения содержания новых задач по 
видам обеспечения: командно-программного 
(КПО), информационно-телеметрического (ИТО), 
навигационно-баллистического (НБО) и частотно-
временного (ЧВО). 
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При этом необходимо учитывать следующие 
ограничения:

ввиду малых размеров и масс МКА неизбежны 
энергоресурсные ограничения, сказывающиеся 
на возможностях оснащения КА специальной и 
обеспечивающей аппаратурой;

необходимость обеспечения продолжительного 
срока существования кластера как единого 
космического объекта предполагает, например,  
задание примерно  равных баллистических 
коэффициентов МКА;

управление кластером КА целесообразно 
осуществлять с использованием существующих 
комплексов управления, в частности для 
отечественных КА это означает, что необходимо 
учитывать возможности НАКУ КА.

Решение задачи. 

Анализ возможных вариантов структур кластера 
МКА с учетом указанных ограничений приводит к 
необходимости распределения полезной нагрузки 
между отдельными МКА кластера. Это касается и 
целевой аппаратуры, и средств связи и передачи 
данных в радиолиниях «Борт-Земля», «Борт – 
спутник – ретранслятор», в связи с чем возникает 
необходимость в разработке новых технологий 
управления отдельными МКА кластера, не 
имеющими аппаратуры связи «Борт-Земля». Следует 
отметить, что целесообразность подобного подхода 
подтверждается и известными проектами создания 
кластеров МКА, например, SystemF6 (DARPA США) 
[6].

На рис.1 приведен пример возможного облика 
кластера разнородных МКА системы ДЗЗ, функци-
онирующих как один многофункциональный про-
странственно распределённый КА, обладающий спе-
циальной аппаратурой различного назначения.

Исследования структуры  и особенностей 
функционирования кластера МКА проведены в 
работах [4, 5]. Предполагалось, что в состав кластера 
входят следующие элементы:

1. МКА – «датчики», оснащенные специальной 
аппаратурой для выполнения задач ДЗЗ в интересах 
потребителя.

2. Управляющий МКА – «лидер», обеспе-
чивающий взаимодействие с наземным кон-
туром управления (НКУ) и потребителем, и 
осуществляющий распределение задач между МКА - 
«датчиками», организацию их выполнения, контроль 
функционирования и технического состояния 
кластера в целом.

3. Обеспечивающие МКА, например, КА связи, 
выполняющие функции обеспечения в зависимости 
от целевого предназначения кластера.

При этом все элементы кластера связаны между 
собой межспутниковыми линиями связи и могут 
находиться в отношении подчинения «лидеру» 
кластера. В этом случае особенностью структуры 
кластера является введение дополнительного 
управляющего элемента - МКА - «лидера», которому 
делегируется часть полномочий НКУ, в связи с чем 
реализация части ТЦУ таким объектом, как кластер 
МКА, будет возложена на МКА – «лидер».

Алгоритм  функционирования такого кластера 
выглядит следующим образом. Потребитель 
через НКУ формулирует задачу мониторинга 
интересующего объекта для «лидера» кластера. 
При этом используется координатно-временной, а 
в перспективе и ситуационный, метод управления. 
При формулировке задачи используется правило 
«не вижу, так слышу, не слышу, так чувствую», то 
есть принцип обеспечения достаточного количества 
информации об объекте путём целенаправленного 
управления всеми видами специальной аппаратуры 
кластера. МКА – «лидер», в свою очередь, проводит 
анализ исходных данных задачи, оценку условий 
её выполнения и анализ ресурсных возможностей 
кластера. Важно отметить, что при анализе исходных 
данных задачи лидер первоначально оценивает 
возможность реализации прикладных эффектов, 
после чего распределяет задачу по её составляющим 
для МКА - «датчиков» с указанием конкретных 
исходных данных для каждого из них: целеуказаний, 
времени включения специальной аппаратуры, 
режимов работы и т.д.Так, для реализации 
стереоэффекта выбираются именно те МКА, орби-
тальное положение которых обеспечивает требуемое 
угловое положение между ними. Реализация эффекта 
непрерывности наблюдения требует выбора именно 
тех МКА, которые обеспечивают передачу эстафеты 
наблюдения.

Интересно, что такой подход позволяет 
использовать существующие технологии управления 
КА для управления целыми кластерами, что 
особенно актуально ввиду ограниченной пропускной 
способности НАКУ. Анализ, проведенный в работе  
[4], показал, что одной из главных проблем создания 
полномасштабных космических систем на базе МКА 
является разработка систем управления. Ввиду 
усложнения перспективных космических систем 
задачи управления ими должны быть ориентированы 
главным образом на достижение общесистемного 
эффекта путем управления ресурсами системы 
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в целом, а не отдельных КА. Отсутствие мощных 
информационных технологий по управлению 
многочисленной группировкой и по обработке 
сверхбольших объемов распределенной информации 
сведет на нет эффективность применения новейших 
технологий при построении новых МКА. Вследствие 
этого целесообразно создавать распределённые 
системы управления с делегированием части 
полномочий отдельным элементам системы. При 
этом структура системы управления может быть 
как традиционной – иерархической, так и сетевой, в 
зависимости от управляемого объекта и решаемых 
задач.

Для разработки модели функционирования 
кластера МКА целесообразно воспользоваться 
известными наработками в области построения  
моделей функционирования сложных 
высокодинамичных КА ДЗЗ [7]. В этом случае 
для выполнения задач управления существует 
инструментарий в виде управляющих программ БКУ 
или т.н. «функциональных режимов», организующих 
взаимосвязанное включение необходимых 
для выполнения режимов элементов бортовой 
аппаратуры, сбор и «упаковку» контрольной 

информации о выполнении функциональной задачи. 
Каждый из режимов в свою очередь состоит из ряда 
алгоритмов и отдельных операций, протекающих на 
борту КА. 

На сегодняшний день, например, для КА 
зондирования земной поверхности предусмотрены 
следующие режимы функционирования: 
первоначальной ориентации; работы аппаратуры 
зондирования; совершения маневра; управления 
при обнаружении неисправностей; автономных 
навигационных измерений; доставки 
информации зондирования на Землю; и весь 
процесс функционирования КА ДЗЗ может быть 
представлен последовательностью указанных 
режимов. При этом объекты постоянно находятся 
в одном из предусмотренных для них режимов 
функционирования.

Исходя из этого, в работе [5]  предложена модель 
функционирования кластера МКА, представляющая 
собой упорядоченный кортеж режимов, частных 
алгоритмов и отдельных операций. 

Учитывая двухуровневую организацию 
управления кластером МКА, можно сделать вывод, 
что для организации функционирования кластера 

Рис.1. Облик кластера разнородных МКА для решения задач ДЗЗ
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МКА целесообразно использовать два вида режимов: 
системные, как режимы более высокого уровня, 
и индивидуальные. При этом режимы разных 
уровней могут выполняться как одновременно, 
так и по отдельности. Следует отметить, что 
индивидуальные режимы по своему содержанию 
будут в основном сходны с известными и отличаться 
лишь спецификой МКА – «лидера» или «ведомого». 
В связи с этим целесообразно обратить внимание 
на содержание новых системных режимов. Анализ 
задач, выполняемых кластером МКА, показал, 
что необходимо ввести следующие новые режимы 
функционирования: 

 режим первоначальной ориентации и 
формирования исходной структуры кластера МКА;

дежурный режим;
режим формирования рабочей структуры 

кластера МКА.  
Рассмотрим их содержание. Режим первоначальной 
ориентации и формирования исходной структуры 
кластера МКА имеет целью формирование исходной 
структуры кластера МКА после вывода его на орбиту 
(см. рис.2).

 Основная задача дежурного режима будет 
заключаться в поддержании готовности кластера 
выполнить целевую задачу. Этапы работы дежурного 
режима представлены на рис. 3.

Режим формирования рабочей структуры 
кластера МКА является ключевым, так как при 
выполнении этого режима формируется рабочая 
группа из элементов системы (с учетом технического 
состояния и конструктивных особенностей МКА) 
способных выполнить задачу мониторинга с 
требуемыми показателями (рис.4).

Таким образом, общая модель кластера 
МКА будет представлять собой иерархическую 
структуру «лидер» - «ведомые» реализующую 
в процессе функционирования упорядоченную 
последовательность системных и индивидуальных 
режимов, выполняемых как «лидером» кластера, 
так и ведомыми МКА. На рис.5 приведен пример 
процесса функционирования кластера МКА и 
выполняемых режимов и операций. 

Следующим шагом в решении общей задачи 
управления является разработка содержания ТЦУ, 
под которым будем понимать совокупность решения 
задач управления КА, обеспечивающую реализацию 
его целевого предназначения.

Структура типового ТЦУ при управлении 
космическим объектом включает в себя совместное 
решение задач командно-программного (КПО), 
информационно-телеметрического (ИТО), 

навигационно-баллистического (НБО) и частотно-
временного обеспечения (ЧВО). Реализация 
ТЦУ включает выполнение следующих операций 
управления: закладки рабочих и временных 
программ на КА; проведения измерений текущих 
навигационных параметров КА средствами НКУ; 
съема информации обобщенного контроля с КА 
по радиолинии командно-измерительных систем; 
проведения сверки бортовой и единой шкал 
времени; съема телеметрической информации 
и других операций, определяемых спецификой 
управляемого объекта. При этом часть задач КПО, 
связанная с планированием работы орбитальных 
средств, осуществляется заблаговременно в пунктах 
управления НКУ. Следует отметить, что задачи КПО, 
ИТО, НБО и ЧВО являются достаточно хорошо 
отработанными при управлении одиночными 
объектами, а в ряде случаев, например, для системы 
ГЛОНАСС, и для группового объекта.

Здесь: Вкл. БВС – включение бортовой 
вычислительной сети, ПО – первоначальная 
ориентация, АН – автономная навигация, КО – 
коррекция орбиты, КС – контроль сети, ФТЛМ – 
формирование телеметрической информации, КАС 
– коррекция альманаха системы, СБШВ – сверка 
бортовой шкалы времени, ФС ДР – формирование 
сигнала дежурный режим, ДБС – диагностика 
бортовых систем, Прм. ИД – прием исходных 
данных, РВЗ – расчет выполнения задачи элементами 
системы, ФС РР – формирование сигнала «рабочий 
режим», Прд. РП – передача рабочей программы 
«исполнителям», ОС – ориентация и стабилизация, 
ПО СИ – предварительная обработка специальной 
информации.

В случае управления кластером МКА наличие 
дополнительного управляющего звена позволяет 
организовать двухуровневую систему управления, 
состоящую из 1 – го уровня: Земля – кластер (МКА 
– «лидер») и 2 – го внутри кластерного уровня: 
«лидер»– «ведомые». При этом и структура ТЦУ 
также окажется двухуровневой. 

Представляется, что ТЦУ 1-го уровня должен 
быть построен на основе известных технологий 
управления КА, предполагающих автономное (без 
участия НКУ) поддержание работоспособности КА на 
заданном уровне путём автоматической диагностики 
состояния и восстановление работоспособности 
систем КА с помощью БКУ; автономное поддержание 
заданных параметров орбиты КА и обеспечение 
сверки и коррекции бортовой шкалы времени 
(БШВ) путём применение на борту КА НАП 
КНСГЛОНАСС/GPSи автономного решения в 
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БКУ задач НБО; обеспечение непрерывности и 
глобальности управления КА путём использования 
ретрансляционных режимов обмена информацией 
НКУ с КА через спутники-ретрансляторы, 
включенные в контур управления; повышение 
автономности решения целевых задач КА ДЗЗ путём 
использования координатного метода управления 
целевым применением КА ДЗЗ и автономного 
формирования в БКУ программ работы БС КА 
вовремя съемки; обеспечение оперативного контроля 
состояния КА в ЦУПе без привлечения средств НКУ 
на этапе штатной эксплуатации путём совмещения в 
одном радиоканале передачи  целевой и контрольной 
информации с КА; повышение автономности 
функционирования КА путём формирования на 
КА и передача в НКУ сигнала «Вызов НКУ» при 
возникновении на борту нештатной ситуации.

Конкретное содержание ТЦУ 2-го уровня будет 
определяться особенностями кластера МКА как 
объекта управления, среди которых можно выделить 
следующие:

Рис.3. Дежурный режим функционирования кластера МКА.

необходимость пространственной и временной 
координации действий МКА в кластере для 
реализации прикладных эффектов;

наличие в составе кластера дополнительного 
управляющего звена – МКА – «лидера»;

кластер МКА представляет собой локальную 
телекоммуникационную систему, оснащенную 
оконечными устройствами и сетью БЦВМ, 
изменяющую своё местоположение во времени и 
пространстве. 

Это подразумевает появление новых задач по 
видам обеспечения (см. табл.1) и их решение. 

В частности, возникают задачи поддержания 
целостности системы: управление конфигурацией; 
прогнозирование баллистического существования 
кластера как единого целого; оценка состояния 
кластера в целом; поддержание групповой шкалы 
времени кластера. Следует отметить, что современная 
практика управления многоспутниковыми 
группировками позволяет предложить и 
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по точности движения центра масс каждого МКА, 
ориентации и синхронизации взаимной работы; 
контроль состояния каждого МКА и линий связи 
между ними; выполнение съёмки; контроль работы 
специальной аппаратуры; передачи информации на 
МКА – «лидер» и её обработки; контроль качества 
результата.

Таким образом, двухуровневая структура 
ТЦУ кластера МКА будет включать в себя как 
традиционные для управления КА задачи КПО, 
НБО, ИТО и ЧВО, так и новые задачи, конкретное 
содержание которых требует дальнейшего 
исследования и определяется техническим обликом 

эффективный способ представления системных 
данных – это формирование т.н. «альманаха 
системы», примерный состав которого приведен в 
таблице 2.

При этом, как показано в работе [5],   наряду 
с общесистемными задачами поддержания 
целостности кластера требуется решение задач 
обеспечения реализации прикладных эффектов. 
Например, реализация эффекта стереосъёмки 
предполагает решение следующих задач: назначение 
МКА для съёмки, т.е. есть определение рабочей 
структуры; расчет базы для получения высокого 
качества изображения; определение требований 

Рис. 4. Режим формирования рабочей структуры кластера МКА
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кластера и составляющих его МКА. Следует отме-
тить, что представление кластера в виде сети ЭВМ, 
по-видимому, позволит использовать ряд нарабо-
ток по управлению сетями ЭВМ на основе модели 
открытых систем.

Целесообразность реализации приведенных 
подходов обусловлена тем, что кластер МКА 
представляет собой долгоживущий космический 
объект, срок существования которого может 

Рис.5. Пример процесса функционирования кластера МКА и выполняемых режимов и операций

исчисляться от нескольких суток до нескольких лет. 
На рис. 6, 7 представлены результаты имитационного 
моделирования баллистической структуры кластера 
с целью оценки времени его существования 
без проведения коррекции орбиты. Условием 
существования кластера является наличие прямой 
видимости «лидер- ведомый». Моделирование 
проведено для начальных высот орбит лидера Н=400 
и 500 км и высот ведомых с Н = Н-i*∆h, где i- номер 

Виды обеспечения
КПО НБО ИТО ЧВО

Выдача исходных данных 
для формирования 
рабочей структуры.

Управление 
конфигурацией системы.

Решение задач 
маршрутизации передачи 
служебной и специальной 

информации.
Формирование и 

поддержание альманаха 
системы.

Расчет и прогнозирование 
движения ЦМ каждого 

МКА.
Расчет и поддержание баз в 

установленных пределах.
Прогнозирование 
баллистического 

существования кластера.

Контроль состояния 
и функционирования 

каждого
элемента.

Контроль состояния 
линий связи.

Оценка состояния 
кластера в целом. Оценка 

выполнения целевой 
задачи.

Синхронизация и 
поддержание

 групповой ШВ
кластера.

Синхронизация БШВ 
на всех элементах 

системы.

Таблица 1. Задачи по видам обеспечения для реализации прикладных эффектов кластера МКА



А.Ю. ПОТЮПКИН, Н.С. ДАНИЛИН, А.С. СЕЛИВАНОВ

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКОЕ ПРИБОРОСТРОЕНИЕ И ИНФОРМАЦИОННЫЕ СИСТЕМЫ т. 4 вып. 4 2017

54

функциональности и снижении энергопотребления. 
При этом цикл «разработка-выпуск» значительно 
сокращается [10].

3. Целесообразность указанных шагов 
обусловлена также предполагаемым значительным 
увеличением в перспективе пусковых мощностей 
конверсионных ракетных комплексов, реализацией 
которых в настоящее время занимается компания 
«Космотрас», имеющая опыт кластерного запуска 
МКА (например, в 2013 г – одновременный запуск 33 
МКА). Успешная отработка технологий управления 
кластером МКА и технологий конструирования 
позволит перейти к разработке практически 
реализуемых орбитальных систем кластерного типа.

Заключение. 

В настоящей статье намечены общие контуры 
организации функционирования кластеров МКА, 
предназначенных, прежде всего, для решения 
задач ДЗЗ. Предложена модель кластера в виде 
иерархической структуры и рассмотрены подходы 
к построению алгоритма его функционирования 
на основе совокупности специализированных 
системных и индивидуальных режимов работы 

ведомого, ∆h – разность по высоте орбит, равная в пер-
вом случае 50м, во втором - 1000 м. Высота ионосферы 
принималась равной 120 км.

Практическая реализация предложенных 
выше подходов по решению проблемных вопросов 
предполагает следующие шаги:

1. Разработку программно-алгоритмического 
обеспечения для реализации двухуровневого 
ТЦУ и создание лётного кластера на базе МКА 
(минимальное число - 3 МКА), на основе опыта 
управления созданного в АО «РКС»  МКА ТНС-0  [8], 
с последующим испытанием двухуровневой системы 
управления «Земля « КА-лидер  «  КА-ведомые» с целью 
отработки структуры ТЦУ и решаемых задач, а также 
демонстрации системных эффектов в зависимости от 
целевой аппаратуры МКА. Такой кластер может быть 
оперативно создан по известной технологии CubeSat, 
при этом целесообразно рассмотреть предложенные в 
работе  [9] сетевые технологии управления КА.

2. Разработку отечественной технологии 
модульного конструирования МКА по аналогии 
с технологией CubeSat на основе перспективной 
технологии создания ЭКБ – «системы в корпусе» (т.н. 
СвК), позволяющей обеспечить миниатюризацию 
изделия, при одновременном увеличении 

Номер по 
порядку

Наименование параметра

1 Календарный номер суток внутри периода

2 Литер несущей частоты
3 Условный номер МКА в кластере
4 Условный номер типа МКА в кластере
5 Поправка к среднему значению наклонения орбиты МКА, рад
6 Поправка к среднему значению драконического периода обращения МКА, с
7 Аргумент перигея орбиты МКА, рад
8 Эксцентриситет орбиты МКА
9 Значение сдвига шкалы времени МКА относительно шкалы времени системы, с 

10 Скорость изменения драконического периода обращения МКА
11 Прогнозная оценка времени баллистического существования кластера
12 Количество технически исправных МКА в кластере на текущий момент времени, усл. номера

13 Исходные данные расхода ресурса по типам МКА в соответствии с режимами 
функционирования

14 Таблица маршрутизации сообщений
15 Другие параметры

Таблица 2. Примерный состав альманаха кластера МКА
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Рис. 6. Время баллистического существования кластера МКА при Н=400 км, ∆h= 50 м.

Рис.7. Время баллистического существования кластера МКА при Н=500 км, ∆h= 1000 м.

его элементов, позволяющего разработать двух-
уровневую структуру ТЦУ кластера как сложного 
иерархического объекта управления. Показаны 
новые задачи по видам обеспечения управления 
таким новым космическим объектом, как кластер 
МКА. Приведен примерный состав «альманаха 
кластера» как способа представления системных 
данных.

Определены направления дальнейших шагов 
по практической реализации  предложенных 
подходов. Представляется, что основной задачей 
отечественных разработчиков МКА должно 
являться не простое повторение и копирование 
уже достигнутых в мировой космической отрасли 
результатов, но формирование опережающего задела 

по созданию технологий управления групповым 
объектом - кластером МКА, как новым космиче-
ским объектом, позволяющим решать в интересах 
потребителя либо качественно новые задачи, либо 
повысить эффективность решения уже известных 
задач.
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Аннотация. Рассмотрены возможность и целесообразность использования режима межспутниковой ретрансляции информации
от платформ сбора данных в приполярных районах РФ, принимаемой низкоорбитальной гидрометеорологической системой
нового поколения на основе КА «Метеор-МП», путем ее передачи на бортовые радиотехнические комплексы геостационарных
КА «Электро» с последующей оперативной доставкой на наземные станции Росгидромета.

Представлены оценка и результаты расчета основных параметров зон взаимной радиовидимости КА «Метеор-МП»
и КА «Электро», определяющих возможность организации и основные характеристики режима межспутниковой ретранс-
ляции. Определены основные принципы модернизации бортовых радиотехнических комплексов системы сбора и передачи дан-
ных, предназначенных для размещения на гидрометеорологических КА нового поколения «Метеор-МП» и обеспечивающих
реализацию режима ретрансляции информации от наземных ПСД в приполярных регионах РФ на бортовые радиотехнические
комплексы геостационарных КА «Электро».

Ключевые слова: бортовой радиотехнический комплекс, платформа сбора данных, ретрансляция информации, гидрометеоро-
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Abstract. This article considers the possibility and practicability of application of the inter-satellite data retransmission from data
collection platforms in the circumpolar region of Russia to the low-orbit hydrometeorological system based on the new generation
spacecraft «Meteor-MP», by the means of transmitting it to the on-board radio complexes of the geostationary «Electro» spacecraft
with its subsequent delivery to ground stations.

Provided is an assessment and the calculation results of the basic parameters of mutual visibility zones of «Meteor-MP»
and «Eelectro» spacecraft, determining the possibility of setting up and the basic characteristics of the inter-satellite retransmission
mode. Defined are the basic principles of modernization of the onboard radio complexes and data collection and transfer systems,
intended for installation on the new generation hydrometeorological spacecraft «Meteor-MP» and ensuring the data retransmission
from ground-based data collection platforms in the circumpolar regions of Russia to the on-board radio complexes of the «Electro»
geostationary spacecraft.
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Введение

Осуществляемые в настоящее время разверты-
вание и эксплуатация геостационарных (ГС) кос-
мических аппаратов (КА) «Электро» предостав-
ляют возможность оперативной доставки важных
гидрометеорологических данных с платформ сбора
данных (ПСД).

Однако зоны видимости КА ГС не покрыва-
ют приполярные районы Земли, так как при на-
блюдении поверхности Земли из точки стояния КА
«Электро-Л» существует возможность сбора ин-
формации от ПСД, находящихся в районах широт
менее 70◦.

Прием информации от платформ сбора метео-
данных, расположенных в районе Крайнего Севера
(на широтах выше 70◦) и недосягаемых для при-
емных средств КА «Электро-Л», выполняет гидро-
метеорологическая космическая система на основе
КА «Метеор-М», которая не обеспечивает оператив-
ной передачи информации на текущем витке на на-
земные станции приема и обработки информации
(СПОИ).

В этой связи перед гидрометеорологической
системой нового поколения «Метеор-МП» возни-
кает задача сбора гидрометеорологической инфор-
мации группировкой метеорологических низкоор-
битальных ИСЗ «Метеор-МП» из районов Крайне-
го Севера с последующей ретрансляцией ее через
геостационарные ИСЗ на наземные станции приема
и обработки информации, что обеспечит задерж-
ку ее доставки не более 30 мин. Возможность ор-
ганизации подобного рода ретрансляции информа-
ции обусловлена ориентацией зон взаимной радио-
видимости КА «Метеор-МП» и КА «Электро-Л»
и определяет необходимость доработки бортового
радиотехнического комплекса (БРК) системы сбо-
ра и передачи данных (ССПД) для обеспечения но-
вых функциональных возможностей.

Оценка зон взаимной видимости
космических аппаратов

Для оценки углов зон видимости (рис. 2) ме-
теорологического космического аппарата типа «Ме-
теор-МП», находящегося на приполярной орбите,
с позиции нахождения космического аппарата типа

«Электро-Л», находящегося на геостационарной
орбите, рассмотрим схематическое расположение
космических аппаратов, представленное на рис. 1.

На рисунке даны следующие обозначения:
• A — позиция расположения КА «Электро-Л»

на геостационарной орбите, высота орбиты
35 786 км от поверхности Земли в плоскости эк-
ватора;

• B — положение центра Земли;
• C и D — схематическое расположение на

орбите НО КА «Метеор-МП» над полярной обла-
стью поверхности Земли соответственно в ближай-
шей и наиболее удаленной точках при нахождении
КА ГС в плоскости орбиты КА НО. Средняя высо-
та орбиты КА НО типа «Метеор-МП» — 832 км;

• C2 и D2 — положение плоскости, перпен-
дикулярной проекции осей КА НО к поверхности
Земли соответственно в точках C и D.

Оценка минимального времени
взаимной видимости
КА «Метеор-МП»
и КА «Электро-Л»

Минимальное время взаимной видимости КА
можно оценить по величине максимального затене-
ния Землей траектории КА «Метеор-МП».

Половина угла затенения траектории соответ-
ствует углу ∠DAD1 при нахождении точки стоя-
ния КА «Электро-Л» в плоскости орбиты КА «Ме-
теор-МП». Угол ∠DAD1 равен углу ∠BAB2, кото-
рый может быть вычислен как

∠DAD1 = ∠BAB2 = arcsin(BB2/AB).

Отрезок BB2 — радиус (средний) Земли, рав-
ный 6371 км.

Отрезок AB — радиус геостационарной ор-
биты, равный сумме радиуса Земли на экваторе
(6378 км) и высоты собственно геостационарной
орбиты (35 786 км), следовательно,

AB = 6378 км + 35 786 км = 42 164 км,

∠DAD1 = ∠BAB2 = arcsin(BB2/AB) =
= arcsin(6371/42 164) = 8,69◦.
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Рис. 1. Схематическое расположение КА для расчета углов видимости

Далее можно определить угол ∠DBD1, соот-
ветствующий широте точки D границы видимости
траектории КА «Метеор-МП».

∠DBD1 = 90◦ − ∠BDD1,

∠BDD1 = 90◦ − ∠DAD1 − ∠BDB2,

∠BDB2 = arcsin(BB2/BD).

Следовательно, итоговая формула для расчета
широты точки D, соответствующей значению угла
∠DBD1, имеет вид:

∠DBD1 = 90◦−
− (90◦ − ∠DAD1 − arcsin(BB2/BD)) =

= ∠DAD1 + arcsin(BB2/BD),

∠DBD1 = 8,69◦ + arcsin(6371/(6371 + 832)) =

= 8,69◦ + 62,189◦ = 70,88◦.

Таким образом, КА «Метеор-МП», находя-
щийся над полярными широтами более 70◦ север-
ного и южного полушария, всегда попадает в зону
видимости КА «Электро-Л».

Исходя из величины значения периода обраще-
ния КА «Метеор-МП», равного TМП = 101,3 мин,
можно определить значение минимального времени
взаимной видимости:

tвид = TМП × (2× (180◦ − 70◦)/360◦) =

= 101,3× 0,61 = 61,9 мин.

Оценка времени пролета
над полярной областью

Для оценки времени пролета КА «Мете-
ор-МП» над северной полярной областью ограни-
чимся значениями широт выше 70◦, что определя-
ется следующими двумя причинами:

• сбор данных с наземных метеорологических
платформ, расположенных на широтах ниже
(менее) 70◦, может быть осуществлен с по-
мощью КА, расположенного на геостацио-
нарной орбите, т. е. непосредственно с КА
«Электро-Л»;

• на основании расчетов, приведенных выше,
следует, что низкоорбитальный КА «Мете-
ор-МП», находящийся на приполярной орбите,
при прохождении широт более 70◦ находится
в непосредственной видимости геостационар-
ного КА «Электро-Л».

Оценка времени tпр пролета КА «Метеор-МП»
над полярной областью с широтами более 70◦ мо-
жет быть выполнена путем расчета длительности
полета по дуге � CD (см. рис. 1) траектории поле-
та КА.

� CD = 180◦ − 2× 70◦ = 40◦,

Tпол = TМП × (� CD/360◦) =
= 101,3× (40◦/360◦) = 11,3 мин.
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Оценка значений углов взаимной
видимости КА над полярной
областью

Минимальное и максимальное значения уг-
лов наблюдения КА «Метеор-МП» из точки сто-
яния геостационарного КА «Электро-Л» на гра-
ницах полярной области, ограниченной широтами
свыше 70◦, определяются соответственно углами
∠DAD1 и ∠CAC1.

Угол ∠CAC1 определяется следующим обра-
зом:

∠CAC1 = arctg(CC1/AC1),
CC1 = BC × sin(∠CBC1),

где отрезок BC — радиус орбиты КА «Мете-
ор-МП», который равен: высота орбиты 832 км +
+ средний радиус Земли 6371 км = 7203 км; угол
∠CBC1 — значение широты границы полярной об-
ласти, т. е.

∠CBC1 = 70◦,
AC1 = AB − BC1,

где AB — это радиус орбиты геостационарного
КА «Электро-Л», т. е. AB = 42 164 км,

BC1 = BC × cos(∠CBC1).

Таким образом, итоговая формула для расче-
тов угла ∠CAC1:

∠CAC1 = arctg(CC1/AC1) =

= arctg
(

BC × sin(∠CBC1

AB − BC1

)
=

= arctg
(

BC × sin(∠CBC1)
AB − BC × cos(∠CBC1)

)
.

При использовании конкретных численных
значений величин получается:

∠CAC1 = arctg
(

7203× sin 70◦

42 164− 7203× cos 70◦

)
=

= arctg
(

7203× 0,9397
42 164− 7203× 0,342

)
=

= arctg(6768,66/(42 164− 2463,43)) =
= arctg(6768,66/39 700,57) =
= arctg(0,17049) = 9,67◦.

Минимальный угол ∠DAD1 определяется по
аналогичной формуле с небольшими изменениями:

∠DAD1 = arctg(DD1/AD1) =

= arctg
(

BD × sin(∠DBD1)
AB + BD1

)
=

= arctg
(

BD × sin(∠DBD1)
AB + BD × cos(∠DBD1)

)
.

Подставляя конкретные значения, получаем:

∠DAD1 = arctg
(

7203× sin 70◦

42 164 + 7203× cos 70◦

)
=

= arctg
(

7203× 0,9397
42 164 + 7203× 0,342

)
=

= arctg(6768,66/(42 164 + 2463,43)) =
= arctg(6768,66/44 627,43) =
= arctg(0,15166) = 8,62◦.

Максимальное значение угла видимости
КА «Метеор-МП» из точки стояния КА «Элек-
тро-Л» будет в момент пролета КА над полюсом
(примерно). Данное значение определяется как
arctg отношения радиуса орбиты КА «Метеор-МП»
и радиуса орбиты КА «Электро-Л»:

Макс. угол. = arctg(7203/42 164) = 9,69◦.

Таким образом, угол видимости КА «Мете-
ор-МП» при пролете практически всех полярных
областей из точки стояния КА «Электро-Л» нахо-
дится в диапазоне от 8,6◦ до 9,7◦.

Оценка относительной ориентации
космических аппаратов

Рассмотрим взаимное расположение осей кос-
мических аппаратов при движении КА «Мете-
ор-МП» по траектории в зоне взаимной видимо-
сти. За ноль отсчета примем совпадение направле-
ний осей космических аппаратов при нахождении
точки стояния КА «Электро-Л» в плоскости орби-
ты КА «Метеор-МП» и при максимальном сближе-
нии КА. Обозначим угол как ΩКА.

Исходя из схемы, представленной на рис. 1,
взаимное расположение осей КА при пролете
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над полярной областью будет изменяться от зна-
чения угла ∠ABC до значения угла ∠ABD. Таким
образом,

ΩКАпол. = от до 70◦ �� 110◦ (в течение 11 мин).

Значение углов ΩКА при пролете в пределах
всей зоны взаимной видимости КА будет изменять-
ся от значения, равного углу ∠ABD, до нуля и со-
ответственно от нуля до значения минус ∠ABD
в южном полушарии:

ΩКА = от + 110◦ до − 110◦ (в течение 60 мин).

При наблюдении поверхности Земли из точки
стояния КА «Электро-Л» возможность сбора ин-
формации от ПСД имеется только для широт ме-
нее 70◦.

Таким образом, проведенные оценки показы-
вают, что для повышения оперативности сбора ин-
формации от ПСД в приполярных регионах может
быть использован режим ретрансляции сигнала че-
рез КА «Метеор-МП».

Зоны видимости космических аппаратов
КА «Электро-Л» и КА «Метеор-МП» представле-
ны на рис. 2.

Зона видимости КА «Метеор-МП» составля-
ет не менее 4000 км в диаметре, что практиче-
ски полностью перекрывает полярные шапки Зем-
ли и позволяет ретранслировать сигналы от ПСД,
недоступных для КА «Электро-Л» (в перспективе
«Электро-М»).

При использовании режима ретрансляции сиг-
налов от ПСД в приполярных районах оператив-
ность приема информации наземными станциями
может изменяться от нескольких минут до полу-
часа (максимум) при наличии двух КА в группи-
ровке, так как ретрансляция сигналов возможна
на любом витке пролета КА «Метеор-МП» над по-
лярными областями (наклонение орбиты КА «Ме-
теор-МП» составляет 98◦).

Модернизация БРК ССПД

Решение такой задачи, как ретрансляция меж-
ду КА НО и КА ГС, определяет необходимость
создания нового поколения бортовых радиоком-
плексов БРК ССПД, позволяющих наряду с су-
ществующим каналом сбора информации от ПСД

(Земля) –НО ИСЗ–СПОИ (Земля) обеспечить с
помощью дополнительного канала межспутнико-
вой радиолинии оперативную передачу информа-
ции с ПСД в приполярных регионах по линии ПСД
(Земля) –НО ИСЗ–ГС ИСЗ–СПОИ (Земля).

При этом аппаратное построение модернизи-
рованного БРК ССПД-МП должно обеспечить вы-
полнение следующих функций:

• прием, обработку, хранение и передачу
в транспортный информационный кадр, фор-
мируемый в бортовой информационной си-
стеме (БИС-МП КА «Метеор-МП»), данных
от наземных платформ сбора данных для даль-
нейшей передачи их в главные метеорологиче-
ские центры;

• ретрансляцию данных от наземных платформ
сбора данных, расположенных в полярных зо-
нах Земли, через геостационарные КА типа
«Электро-Л» на наземные СПОИ.

Реализация функции ретрансляции сигнала от
наземной ПСД на ГС КА возможна двумя путями:

• прямой ретрансляцией сигнала через КА «Ме-
теор-МП» с переносом частоты с 402 МГц
на 465 МГц;

• передачей сигнала от наземной ПСД с проме-
жуточной регенерацией его на НО КА.

Результаты предварительной проработки и ана-
лиза возможности для реализации функции ре-
трансляции за счет вводимого в состав БРК ССПД
канала межспутниковой радиолинии позволили
определить целесообразность дооснащения суще-
ствующей аппаратуры дополнительно буферным
ЗУ небольшого объема 0,3 Мбит и передатчиком
465 МГц мощностью не менее 5 Вт, а также ис-
пользования избыточного кодирования информа-
ции для повышения достоверности. При этом ин-
формацию от БРК ССПД на ГС ИСЗ можно пе-
редавать со скоростью от 1,2 кбит/с до 2,4 кбит/с.
Мощность передатчика на канал и скорость пере-
дачи информации выбираются в зависимости от ре-
альной помеховой обстановки.

Таким образом, потребуется доработка БРК
ССПД в части изменения как его состава, так и ап-
паратуры, в него входящей, для реализации новых
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Рис. 2. Зоны видимости КА «Электро-Л» и КА «Метеор-МП»

функциональных возможностей и увеличения срока
активного существования (САС), а именно:

• включение в состав БРК ССПД-МП прибо-
ров, обеспечивающих кодирование, формиро-
вание и передачу сигнала на частоте 465 МГц
для последующей ретрансляции;

• введение сверточного кодирования информа-
ции и модуляции информации на борту для
помехоустойчивой ретрансляции информации;

• установка передающей АФС 465 МГц, обеспе-
чивающей передачу информации от КА «Ме-
теор-МП» на ГС ИСЗ;

• доработка УЗФК в части введения в него до-
полнительного буферного ЗУ для хранения,
формирования и последующей передачи ин-
формации, полученной от ПСД из приполяр-
ных районов России.

Модернизированный подобным образом вари-
ант БРК ССПД при размещении на гидрометео-

рологических КА нового поколения «Метеор-МП»
обеспечит реализацию режима ретрансляции ин-
формации от наземных ПСД на бортовой комплекс
КА «Электро».

Заключение

Ориентация зон взаимной радиовидимости
КА ГС «Электро-Л» и КА НО «Метеор-МП» поз-
воляет использовать режим межспутниковой ре-
трансляции для повышения оперативности достав-
ки информации от платформ сбора данных в низко-
орбитальной гидрометеорологической системе но-
вого поколения.

В соответствии с Федеральной космической
программой РФ запуск первого КА «Метеор-МП»
(№1) запланирован на 2024 г. В этой связи,
поскольку результаты предварительной проработ-
ки показали возможность и основные принципы
создания бортового комплекса, обеспечивающего
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выполнение функций ретрансляции с заданными
параметрами, целесообразно осуществить проекти-
рование БРК ССПД-МП с применением методов,
которые были разработаны в АО «Российские кос-
мические системы» для КА «Метеор-М» с приме-
нением технических решений, используемых для
диапазона частот (0,4–0,5 ГГц). При разработке
канала ретрансляции сигналов от платформ сбо-
ра данных целесообразно применить опыт создания
бортового радиокомплекса систем КОСПАС/Курс.

Реализация предлагаемым способом канала
ретрансляции в БРК ССПД для КА «Метеор-МП»
позволит охватить недоступные для ретранслятора
ГС КА районы, при этом задержка передачи потре-
бителю гидрометеорологической информации со-
ставит не более 30 мин.
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Шестой технологический уклад
в космическом приборостроении
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Аннотация. В статье анализируется текущее состояние и прогноз разработки технологий космического приборостроения —
шестого технологического уклада (ШТУ). Показано, что на протяжении последнего десятилетия ярко выявилась тенденция изме-
нения архитектуры космических аппаратов и систем на их основе от модульно-функционального построения к созданию «систем
на печатной плате», а в перспективе и «спутника на чипе» с широким использованием «систем на кристалле» и «систем в кор-
пусе». Подобные архитектуры активно применяются в так называемых распределенных и федеративных космических системах.

Представлен обзор достигнутых уровней технологической готовности производимых серийно составных частей малораз-
мерных космических аппаратов: конструктивных элементов, систем ориентации и стабилизации, терморегулирования, систем
электропитания, бортовых компьютеров, памяти, а также основные проблемные вопросы разработки перспективных изделий,
имеющих низкие уровни технологической готовности.

Отдельно рассмотрены достижения по микроминиатюризации полезных нагрузок, показано, что для космических систем
навигации, связи и дистанционного зондирования Земли использование архитектур распределенных систем позволяет суще-
ственно сократить сроки разработки и развертывания систем, а также уменьшить их стоимость при сохранении требуемого
уровня качества.

Полученные результаты могут быть положены в основу разрабатываемой стратегии развития перспективных космических
систем и комплексов.

Ключевые слова: шестой технологический уклад, система на кристалле, система в корпусе, спутник на чипе, распределенные
космические системы, федеративные космические системы, уровни технологической готовности, малоразмерные космические
аппараты

Sixth Technological Way
in Space Device Engineering

A.A.Romanov, Dr. Sci. (Engineering), Prof., romanov@spacecorp.ru
Joint Stock Company “Russian Space Systems”, Moscow, Russian Federation

А.E. Tyulin, Cand. Sci. (Engineering), contact@spacecorp.ru
Joint Stock Company “Russian Space Systems”, Moscow, Russian Federation

Abstract. The paper analyzes the current state and the forecast of the space device technologies development, for the sixth
technological way. It has been shown that during the last decade the spacecraft architecture and systems based on it have a tendency
to change from separate modules with specific functions to “Systems on a Printed Circuit” and in the near future to “Satellite on
a microchip” widely using “Systems-on-a-chip” and “Systems in Package” technologies. Such architectures are actively used in the
so called distributed and federated space systems.

The paper presents the survey of the achieved technology readiness levels (TRL) for small satellite elements (COTS): construc-
tion, AODS, thermal control, power supply systems, onboard computers, and memory elements. The main problem items of the
promising product development with low TRLs are considered as well.

Separately the paper discusses the main achievements on smallsat payloads microminiaturization. Using the architectures of the
distributed systems can drastically decrease the development and deployment schedule of the navigation, communications and Earth
remote sensing systems, as well as reduce their cost keeping the required quality level.

The results of this work could be used for the creation of a perspective strategy of future space systems.

Keywords: sixth technological way, System-on-a-chip, System in Package, satellite on a microchip, distributed space systems,
federated space systems, technology readiness levels, small spacecraft
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Введение

В работе [1] представлены смены основных
технологических укладов развития мировой эконо-
мики начиная с 1770 г. При этом под технологи-
ческими укладами понимаются длительные (50 лет
и более) экономические циклы, для которых ха-
рактерен определенный уровень развития произ-
водительных сил. История показала, что каждый
подобный цикл завершался экономическим кризи-
сом и последующим переходом производительных
сил на следующий уровень развития. Отмечается,
что период 2010–2018 гг. характеризует собой за-
рождение (эмбриональную фазу) шестого по счету
технологического уклада, ядро которого составят
нано-, био-, инфо- и когнитивные технологии, обес-
печивающие от 30 до 70% прироста в различных
отраслях российской экономики (рис. 1).

При этом базовыми отраслями для внедрения
технологий ШТУ прогнозируются телекоммуника-
ции, образование, химико-металлургический ком-
плекс, ракетно-космический комплекс, а также рас-
тениеводство и здравоохранение, где ожидается
ежегодный рост выручки до 10%.

Отмечается также, что «промышленное произ-
водство будет базироваться на открытиях в био-
технологиях, генной инженерии, нанотехнологиях,
в области новых материалов, информационно-ком-
муникационных, когнитивных, мембранных, кван-
товых технологиях, нанофотонике и молекуляр-
ной фотонике, микромеханике, робототехнике, тех-
нологиях виртуальной реальности, термоядерной
энергетике, наноматериалах и наноструктуриро-
ванных покрытиях и т. д.» [2].

В космическом приборостроении переход на
технологии ШТУ можно условно соотнести с со-
зданием авиационной техники, когда внедрение ин-
новационных технологических переделов предыду-
щих укладов приводило к созданию самолетов но-
вого поколения. Например, до недавнего време-
ни космические аппараты (КА) разрабатывались
с использованием функционально-модульного прин-
ципа, когда каждая служебная подсистема и по-
лезная нагрузка представляли собой отдельные
модули, интегрируемые для обеспечения задан-
ных требований применения. Для удобства клас-
сификации будем называть такие КА спутниками

четвертого поколения, использующими технологии
пятого уклада (микроэлектроника и компьютерная
техника).

Появление малоразмерных космических аппа-
ратов позволило перейти к технологии «спутник–
прибор» [3], когда служебные системы и полезные
нагрузки стало возможным реализовывать в виде
отдельных печатных плат, интегрируемых в рам-
ках единого конструктива. Такие КА соответству-
ют следующему поколению спутников, но все еще
используют технологии пятого уклада.

Развитием данного подхода представляется ре-
ализация концепций «спутник на чипе» и «спут-
ник на печатной плате» в негерметичном исполне-
нии с широким внедрением технологий «система на
кристалле» и «система в корпусе» [4–6], а это уже
технологии ШТУ. Данные разработки могут стать
основой следующего поколения КА и систем на их
основе. Указанное обстоятельство не означает, что
«спутник–прибор» или большие космические ап-
параты исчезнут при появлении микроминиатюр-
ных КА (МКА). Какое-то достаточно длительное
время они могут существовать параллельно. Более
того, возникающие при этом новые возможности
существенно расширят функциональные возможно-
сти существующих сегодня космических комплек-
сов и систем.

Внешний вид спутника на печатной плате —
нанозонда «Спрайт» представлен на рис. 2 [7],
а системные требования к спутнику на чипе —
в табл. 1 [8].

В нанозонде «Спрайт» используются современ-
ные дешевые интегральные микросхемы с малым
энергопотреблением, обеспечивающие основные
технические характеристики спутниковой платфор-
мы для интегральных микросенсоров. Применяются
солнечные батареи производства Spectrolab TASC,
микроконтроллер, а также радиосистема на чипе
компании Texas Instruments CC430 (SoC), 3-осевой
магнетометр компании Honeywell HMC5883L,
3-осевой микрогироскоп на МЭМС InvenSense
ITG-3200, а также необходимые пассивные компо-
ненты, размещенные на печатной плате размером
3,5× 3,5 см2 массой 5 г.

Микросхема CC430 SoC является «сердцем»
нанозонда и обеспечивает все вычислительные
и коммуникационные возможности.
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Рис. 1. Структура нового (VI) технологического уклада и темпы роста его составляющих

Та б лиц а 1. Системные требования к SPACECHIP
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Рис. 2. Нанозонд «Спрайт»

Антенны нанозонда представляют собой полу-
волновой V-диполь, выбранный из-за однородного
по пространству коэффициента усиления, простоты
настройки, а также 50-омного волнового сопротив-
ления, что устраняет необходимость использования
дополнительных цепей развязки. Антенна выполне-
на из нитинола, никель-титанового сплава, обыч-
но используемого в конструкциях с памятью фор-
мы, который даже при экстремальных механиче-
ских воздействиях возвращает свою первоначаль-
ную форму.

Остальные компоненты нанозонда выбирались
из соображения получения максимальной функцио-
нальности при минимальных размерах и имеющих-
ся энергетических возможностях. Солнечная ячей-
ка производит до 60 мА тока при напряжении 2,2 В
с непосредственным подключением к электронике
без дополнительных преобразований энергии и ее
хранения. Соответственно «Спрайт» может функ-
ционировать только при освещении солнечным све-
том и совершенно не работоспособен на ночной
стороне орбиты.

Использование новых технологий создания
перспективных космических средств позволяет
рассмотреть сетевые архитектуры организации кос-
мических систем на их основе: кластеров и созвез-
дий малоразмерных космических аппаратов в со-

ставе распределенных или федеративных косми-
ческих систем [9–11]. Так, концепция System F6
подразумевает использование вместо одного боль-
шого моноспутника набора нескольких малых кос-
мических аппаратов, существующих независимо
и объединенных системой информационного обме-
на. При этом каждый МКА может обеспечивать
только одну функцию по аналогии с модулями слу-
жебных подсистем большого КА. Указанный под-
ход позволяет многократно повысить устойчивость
системы к возникновению отказов (возможно пе-
ренесение функции на соседний аппарат), а так-
же к возможности полного выхода одного из МКА
из строя путем довыведения необходимого отдель-
ного МКА.

Революционность концепции федеративной
спутниковой системы (ФСС) состоит в том, что
возможности каждого конкретного КА в группи-
ровке могут быть распределены с соседями на
определенной основе — взаимодействие между ни-
ми осуществляется только в те моменты времени,
когда это имеет конкретный смысл [12].

Кроме очевидного повышения эффективности
работы собственно космических систем, это поз-
воляет также наращивать спутниковые возможно-
сти путем подключения веб-сенсоров, обеспечи-
вающих не только интеграцию спутниковых дан-
ных с данными сопутствующих контактных изме-
рений, но и создание комплексных систем мони-
торинга, усваивающих на моделях все доступные
данные о состоянии объектов наблюдения и сре-
ды их обитания на суше, на море и в атмосфере
Земли. Использование подобных технологий поз-
воляет также создавать самоорганизующиеся се-
тевые архитектуры будущего через объединение
КА в сеть plug-and-play, что поддерживает бес-
шовное взаимодействие с существующими энер-
гетическими и коммуникационными сетями наря-
ду с предоставлением услуг конкретным потре-
бителям.

Цель данной статьи — оценка возможностей
использования технологий ШТУ в космическом
приборостроении, включая оценки уровней техно-
логической готовности (TRL) существующих и раз-
рабатываемых МКА, а также определение основ-
ных направлений микроминиатюризации использу-
емых электронных компонентов.
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Рис. 3. Прогноз количества запусков микро/наноспутников

Прорывные перспективные
технологии космического
приборостроения

На рис. 3 представлен прогноз запусков разно-
образных полезных нагрузок [13], использующих
платформы МКА микро- и нанокласса, из которого
отчетливо видно, что к 2035 г. количество запу-
щенных аппаратов возрастет практически на поря-
док. Как было показано выше, следующее поколе-
ние МКА позволит обеспечить создание спутников
на чипе. Однако совершенно очевидно, что пере-
ход к подобным технологиям займет некоторое вре-
мя и возможен только при постепенном эволюци-
онном переходе от технологий «система на печат-
ной плате» и модульно-функционального принципа
к использованию технологий «система в корпусе»
и «система на кристалле».

Исследования различных авторов, напри-
мер [14], идентифицировали десяток критических
технологий, потенциально обеспечивающих десяти-
кратное уменьшение веса и стоимости космических
аппаратов и ракет-носителей с улучшенными на по-
рядок характеристиками при условии соответствую-
щих инвестиций в разработку и демонстрацию воз-
можностей. Предлагаемые технологии могут быть
положены в основу формулирования большого коли-

чества концепций как уже предложенных, так и бу-
дущих миссий и функций, имеющих революцион-
ный потенциал применения. Сосредоточимся в боль-
шей части не на отдельных небольших улучшениях,
обеспечиваемых внедрением новых решений, а на
так называемых прорывных инновациях, для кото-
рых возникающие новые свойства столь значитель-
ны или стоимость настолько мала, или обеспечива-
ется и то и другое, что проявляется принципиально
новое качество приложений.

Определим теперь перспективные возможно-
сти внедрения технологий ШТУ в космические
приложения. Даже если в конечном счете могут
быть реализованы только некоторые из них, это
позволит значительно улучшить наши представле-
ния о будущем космических услуг для конкретных
потребителей.

Выборочный и далеко не полный перечень
первоочередных технологий, предполагаемых для
реализации в перспективных концепциях космиче-
ских систем, включает [15]:

• фотовольтаические биосенсоры, совмещенные
с микроэлектронными элементами;

• микроэлектромеханические системы (МЭМС);
• многоспутниковые группировки распределен-
ных космических систем;
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• легкие большие апертуры приемопередающей
аппаратуры разнообразных космических си-
стем;

• широкополосные космические системы связи;
• системы генерации и передачи электроэнергии;
• системы хранения энергии;
• надувные конструкции;
• легкие конструкции и материалы;
• модернизированные микродвигатели;
• создание нанотоплива.
Все перечисленные технологии, безусловно,

попадают под технологии ШТУ и должны актив-
но продвигаться на рынки космического приборо-
строения. Следует отметить, что только перечис-
ленными технологиями потенциальное применение
технологий ШТУ не ограничивается.

Какие же технологии предстоит развивать
в первую очередь? Прежде всего это микроэлектро-
ника, поскольку, не обладая необходимыми сред-
ствами микроминиатюризации, невозможно созда-
вать системы на кристалле, обеспечивая малое
энергопотребление, а также модернизируя уже су-
ществующие аппаратные реализации.

Для оснащения спутников требуемыми по-
лезными нагрузками, обеспечивающими решение
различных целевых задач, необходимы съемочные
камеры с улучшенными характеристиками, усовер-
шенствованные микропроцессоры, а также рекон-
фигурируемые компьютеры и возможности их ди-
станционного программирования.

Огромный потенциал заложен в технологи-
ях микроэлектромеханических систем (МЭМС),
на основе которых возможно создавать сверхмалые
сенсоры, компоненты для оптической связи, а так-
же источники питания.

Поддержание в работоспособном состоянии
распределенных систем (кластеров) МКА может
быть обеспечено только за счет современных ме-
тодов создания кластерных группировок, преци-
зионного определения взаимного положения МКА
в кластере и обеспечения необходимых регулирую-
щих воздействий для их удержания. Требуется так-
же разработка методологии проектирования рас-
пределенных систем, включая алгоритмы управ-

ления кластерами и создание аппаратно-програм-
мных средств искусственного интеллекта.

В работе [16] представлены первые результаты
применения метода автономного адаптивного управ-
ления группой робототехнических устройств на
примере модели кластера наноспутников. Предло-
женный подход представляет собой использование
биологически инспирированного метода в концеп-
туальной модели нейроинформационной системы.
С технической точки зрения система автономного
адаптивного управления (ААУ) представляет собой
самообучающуюся систему распознавания–управ-
ления, обеспечивающую выполнение двух главных
функций: исследование и аккумулирование знаний,
а также оптимальное управление заданным объек-
том. В систему включены следующие подсистемы:
формирования и распознавания изображений, базы
знаний, принятия решений, эмоционального моде-
лирования и некоторые вспомогательные модули.
Система ААУ обеспечивает самообучение и управ-
ление в рамках единого процесса, основанного
на базе эмпирических знаний и не использующего
математические модели объекта управления.

В качестве примера использована модель кла-
стера наноспутников, применяемых для монито-
ринга состояния ионосферы Земли. В космической
миссии кластера группа наноспутников должна
обеспечивать удержание взаимного расположения
спутников по отношению друг к другу, поэтому ин-
дивидуальные ААУ системы самообучаются на вы-
полнение поддержания локального порядка в кла-
стере. В итоге система ААУ обеспечивает бо-
лее дешевый способ высококачественного управ-
ления по сравнению с другими существующими
методами.

Одним из перспективнейших направлений, обе-
спечивающих новое качество космических энер-
гетических систем, является создание биологи-
ческой солнечной батареи, способной, во-первых,
к самовоспроизводству в естественных условиях
и, во-вторых, к работе и (ограниченному) воспро-
изводству в специфических условиях космоса.

В настоящее время уровень развития синтети-
ческой биологии в мире не позволяет создать функ-
циональный организм или клеточную культуру,
которая способна вырабатывать электричество.
В то же время наличие примеров таких организмов

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКОЕ ПРИБОРОСТРОЕНИЕ И ИНФОРМАЦИОННЫЕ СИСТЕМЫ т. 4 вып. 4 2017



70 А.А. РОМАНОВ, А. Е. ТЮЛИН

среди растений и животных свидетельствует
о том, что дальнейшие исследования позволят
выделить интересующие нас кодирующие свойства
участка генома и получить возможность создания
искусственной формы жизни с необходимыми
характеристиками.

Сегодняшнее состояние решения задачи осно-
вано на современных возможностях синтетической
биологии, заключающихся в создании органиче-
ской батареи, электрогенерирующим элементом ко-
торой является мембранный светочувствительный
белок бактериородопсин, нанесенный на диоксид-
титановую подложку.

Важным этапом в создании нового поколе-
ния солнечных батарей стало открытие экситонных
солнечных батарей с использованием сенсибили-
зированных красителем солнечных элементов [17].
При такой реализации конструкции органиче-
ский или органометаллический светочувствитель-
ный краситель фиксируется на наноструктуриро-
ванной подложке из широкозонных полупроводни-
ковых оксидов металлов и используется в качестве
фотосенсибилизатора для захвата солнечной энер-
гии и генерации экситонов — водородоподобных
квазичастиц, представляющих собой электроны,
находящиеся в возбужденном состоянии. В свою
очередь, принцип действия биосенсибилизирован-
ных солнечных батарей основан на относительно
менее изученном механизме — выбросе электронов
под действием фотонов в активизированных свето-
чувствительных белках.

Бактериородопсин является светочувствитель-
ным мембранным белком, служащим генератором
протонов. В естественном виде он присутствует в ар-
хебактериях Halobacterium salinarum. Природный
бактериородопсин и его модифицированные анало-
ги в комбинации с широкозонным полупроводником
TiO2 обеспечивает возможность обеспечить эффек-
тивного преобразования энергии света в электри-
ческий ток в солнечной батарее. Результаты про-
веденного в NASA компьютерного моделирования
пространственной структуры молекул показали, что
бактериородопсин в связанном состоянии с атомами
молекул TiO2 способен обеспечивать необходимый
устойчивый перенос электронных потоков.

В основу конструкции биосенсибилизированной
экситонной солнечной батареи легли бактериородоп-

синсодержащие пленки, зафиксированные на нано-
кристалической подложке TiO2-электрода. В ходе
поисковых исследований была построена характе-
ристика зависимости плотности фототока от на-
пряжения биосенсибилизированной солнечной бата-
реи с использованием природного бактериородопси-
на и его модифицированного аналога. Результаты
предварительных исследований показали, что моди-
фицированный бактериородопсин имеет лучшие фо-
тоэлектрические свойства: плотность фототока ко-
роткого замыкания составила 0,09 мА/см2, напря-
жение холостого хода достигло значения 0,35 В при
уровне освещенности 40,0 мВт/см2.

Фотонные технологии шестого
технологического уклада

В работе [18] нами проведен анализ возмож-
ных применений технологий фотоники в интересах
космического приборостроения, поскольку фотони-
ка вообще, а также оптоэлектроника, нанофотоника
и радиофотоника в частности позволяют получить
рекордные характеристики перспективной аппара-
туры, предназначенной для установки на космиче-
ские аппараты различного целевого назначения.

Приведем далее более подробное рассмотрение
некоторых технологий, используемых для улуч-
шения навигационно-временного обеспечения ряда
прикладных задач. На рис. 4 представлены адап-
тивные навигационные сенсоры и системы [19],
использующие широкий спектр сенсоров, глобаль-
ных навигационных спутниковых систем, инерци-
альных датчиков и бортовых стандартов частоты.

Следует отметить, что перспективные разра-
ботки для целей навигации включают комплекс-
ное использование всех существующих спутнико-
вых навигационных систем: Galileo, BeiDou, QZSS
и IRNSS.

В части инерциальных датчиков в разработ-
ке находятся PINSP–HiDRA [20] — прецизионные
инерциальные навигационные системы, использу-
ющие атомные сенсоры с высоким динамическим
диапазоном; TIMU [21] — одночиповый модуль из-
мерений времени и ускорений; C-SCAN [22] —
комбинированный атомный навигатор на микро-
схеме; MRIG [23] — интегрированный микрораз-
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Рис. 4. Адаптивные навигационные сенсоры и системы

мерный гироскоп; PASCAL — методология первич-
ной и вторичной калибровки на активном уровне.
Все перечисленные датчики имеют TRL от 3 до 5.

В программе MRIG разрабатывается серий-
но производимый трехосевой микроминиатюрный
вибрационный гироскоп для непосредственных из-
мерений углов вращения, а не угловой скорости
вращения. MRIG функционирует, возбуждая упру-
гую волну в трехмерной структуре, которая сво-
бодно прецессирует в пространстве, независимо от
ориентации прибора. Подобный режим функцио-
нирования с интегрированием скорости расширяет
динамический диапазон вибрационного гироскопа,
а также устраняет погрешность накопления за счет
интегрирования информации об угловой скорости.
Для реализации данной технологии были успеш-
но разработаны методы серийного производства

миниатюрных трехмерных симметричных полу-
сфер, изготавливаемых из стекла, полутороидаль-
ных структур, а также других пространственно-
распределенных сферических оболочек с осью сим-
метрии, обеспечивающей непосредственную ориен-
тацию в пространстве.

Программа обеспечения первичной и вторич-
ной калибровок на активном уровне (PASCAL)
предназначена для решения вопросов калибров-
ки долговременного ухода инерциальных датчиков
на МЭМС путем обеспечения контактной самока-
либровки либо физически, либо электронным спо-
собом. Калибровки внутри микросхемы позволя-
ют провести периодические коррекции внутренних
ошибок с целью уменьшения дрейфа и температур-
ной чувствительности датчика, одновременно улуч-
шая его характеристики и устраняя необходимость
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получения периодических внешних калибровочных
данных. Цель программы состоит в демонстрации
возможности самокалибровки смещения гироскопа
и его масштабирующих коэффициентов с относи-
тельной стабильностью порядка 1 импульса в ми-
нуту (1 ppm) за месячный измерительный цикл.

Одночиповый модуль временных и инерциаль-
ных измерений (TIMU) предназначен для решения
проблем, связанных с интеграцией инерциальных
датчиков на МЭМС. Целью программы TIMU яв-
ляется разработка инерциального измерительного
модуля тактического уровня, включающего одно-
временное изготовление 3 гироскопов, 3 акселеро-
метров и резонатора с конкурентными параметра-
ми цены, размеров, веса и энергопотребления. Ко-
нечная цель программы состоит в демонстрации
одночипового модуля, обеспечивающего накоплен-
ную погрешность положения менее 1 морской мили
в час при объеме прибора менее 10 мм3 и энерго-
потреблении менее 200 мВт.

Программа разработки однокристального ком-
бинированного атомного навигатора (C-SCAN) на-
правлена на создание миниатюрных инерциальных
датчиков на основе технологий применения резо-
нанса атомных переходов. Традиционные атомные
датчики демонстрируют феноменальные характери-
стики по точности и долговременной стабильности,
но имеют ограничения в применениях из-за высо-
кой стоимости, больших размеров, веса и энерго-
потребления, необходимости внешних источников
электропитания и комфортных условий эксплуата-
ции. C-SCAN — это проведение микроминиатюри-
зации физических устройств и других необходи-
мых технологий до размера компактного портатив-
ного комплекта.

В рамках указанной программы проведено
исследование двух различных подходов: ядерный
магнитный резонанс (NMR) и атомная интерферо-
метрия (AI). AI-датчики гораздо сложнее, чем дат-
чики на ядерном магнитном резонансе, но позво-
ляют одновременно регистрировать как вращения,
так и ускорения.

Программа C-SCAN позволила успешно про-
демонстрировать работоспособность микрогироско-
пов NMR, а также датчиков AI в контролируемых
условиях. Однако из-за высокой сложности дат-
чики AI используют лабораторные лазеры, опти-

ческие системы, а также вакуумные насосы. Для
преодоления указанных ограничений в рамках про-
граммы Micro-PNT параллельно разрабатывают-
ся технологии создания необходимых компонентов
микросистем на холодных атомах (CAMS), приме-
няющие МЭМС и элементы фотоники и пригодные
для использования в условиях, соответствующих
требованиям МО США.

В работе [18] мы уже отмечали, что для при-
менения в качестве бортовых стандартов частоты
наиболее перспективны три направления: исполь-
зование излучения квазаров, технологии гравимаг-
нитометрии и МЭМС-гироскопия.

Напомним, что идея использования высокоста-
бильной повторяемости наблюдаемого импульсного
пульсарного излучения на практически неограни-
ченной пространственно-временной протяженности
путем трансформации его в эталонную (пульсар-
ную) шкалу времени возникла практически сразу
после открытия пульсаров в 1967 г. Относительная
нестабильность собственного вращения ряда пуль-
саров составляет величину 10−14 и выше на вре-
менном интервале в несколько лет. Подробный об-
зор технологии и обширная библиография приведе-
ны в упомянутой работе, поэтому в данной статье
мы не будем на ней останавливаться подробно.

С теоретическими основами применения изме-
рений параметров градиента магнитного поля Зем-
ли в задачах навигации летательных аппаратов
можно ознакомиться, например, в работе [24]. Дан-
ный метод за счет очень высокой чувствительности
к напряженности магнитного поля Земли позволяет
обеспечить навигацию подводных объектов, а в со-
четании с гравиметрическими измерениями — по-
лучать прецизионную информацию о форме геоида
Земли.

Агентство DARPA начиная с 2010 г. запусти-
ло программу, направленную на создание промыш-
ленных технологий производства устройств микро-
электроники, названную «микротехнологии для по-
зиционирования, навигации и измерения времени
(Micro-PNT)» [25].

Сравнительные характеристики достигнутого
уровня в волоконных гироскопах и акселерометрах,
гироскопах и акселерометрах на МЭМС и атомных
микрогироскопах и микроакселерометрах приве-
дены в табл. 2. Очевидно, что характеристики,
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Та б лиц а 2. Сравнительные характеристики микрогироскопов и микроакселерометров

Параметры Единицы SOA SOA MEMS Micro-PNT

Размер мм3 1,6× 107 6,5× 104 8

Вес г 4,5× 103 2× 102 ∼2
Мощность Вт 25 5 ∼1
Гироскопы:
Рабочий диапазон град/с (Гц) 1,000 (3) 3,600 (10) 15,000 (40)

Нестабильность смещения град /ч 0,02 4 0,01 (0,001)

Угловой случайный уход (шум) ARW град/
√
ч 0,01 0,12 0,001 (0,0001)

Относительная точность ppm, 3σ 1 400 1

Акселерометры:
Рабочий диапазон g 25 70 1,000

Нестабильность смещения mg 0,1 4 0,1 (0,001)

Неточность выравнивания μ-radians, 3σ 200 1,000 100

Уход времени на краткосрочном интервале нс/мин 0,001 100 1

Уход времени на долгосрочном интервале нс/мес 10 N/A 32

потенциально достижимые в атомных микрогиро-
скопах, существенно (иногда на несколько порядков
величины) превосходят существующие достижения.

Ожидается, что применение изделий фотони-
ки в бортовой аппаратуре космических аппаратов
позволит снизить:

– вес сигнальных кабельных линий в 20 раз,
– потребление электрической мощности — на

30–50%,
– стоимость изготовления — на 20–50%.
При этом скорость обработки информации воз-

растет в 20–200 раз, а срок активного существова-
ния космической техники увеличится в 1,5–2 раза.

Современное технологическое
состояние и перспективы развития
служебных систем МКА

Для рассмотрения уровней готовности техно-
логий служебных систем и целевой аппаратуры
МКА оценим состояние работ по основным слу-
жебным системам с двух позиций: текущее состо-
яние и ближайшая перспектива по данным публи-
каций [26,27].

Платформы КА

Текущее состояние. В настоящее время МКА
стали весьма привлекательными вследствие низ-
кой стоимости разработки и укороченных сроков
создания. Безусловно, существует очевидный ком-
промисс между размером КА и его функциональ-
ностью, но успехи в развитии микроэлектроники
позволяют его успешно преодолеть.

Windform Materials. Технология CRP осно-
вана на технологии SLS (избирательное лазер-
ное спекание) для материала на основе углена-
полненного полиамида, который называется Wind-
form XT 2.0. Миссия Montana State PrintSat — это
КА для демонстрации технологии эффективности
аддитивного производства с использованием мате-
риала Windform XT. КА оснащен несколькими дат-
чиками для изучения качеств материала во время
миссии. Аппарат был задействован во время мис-
сии ORS-4/ELaNa-7 и был запущен на борту Super
Strypi LV [28].

Перспектива. Дальнейший тренд к миниа-
тюризации и более высоким уровням интеграции,
особенно заметным для пико- и фемтоспутников.
Весьма многообещающими представляются распре-
деленные архитектуры космических миссий.
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Современные исследования сфокусированы на
снижении стоимости и уменьшении сроков создания
и интеграции КА. Это обеспечивается несколькими
принципами, в частности более частым примене-
нием COTS, а также — электронных компонен-
тов индустриального уровня качества, для которых
уже сегодня достигнуты высокая миниатюризация
и интеграция. Технология сборки по принципу кон-
структора (plug–and–play) из унифицированных
модулей позволяет значительно ускорить сборку
КА в любой необходимой потребителю конфигура-
ции. Применение быстрого прототипирования ме-
тодами 3D-печати конструктивных элементов, ком-
понентов и даже достаточно сложных подсистем
представляет существенно более гибкие возможно-
сти ускорения производственных процессов.

Электропитание

Текущее состояние. Современные МКА ис-
пользуют улучшенные технологии генерации и хра-
нения электроэнергии с 29% КПД для солнеч-
ных элементов на тройном переходе, легких по
весу (85 мг/см2), а также литиево-ионные акку-
муляторные батареи с высокой удельной мощно-
стью (в среднем 200 Вт · ч/кг). Ускоренное внед-
рение плоских полимерных литиевых батарей для
космической индустрии уникально само по себе
из-за повышенного риска их использования раз-
работчиками миссии, а также более строгих тре-
бований по массе и объему. Системы управления
распределением электроэнергии сегодня надежны
и устойчивы к условиям космического простран-
ства даже в случае единичных поставок. Все систе-
мы КА могут получать реальные преимущества за
счет усовершенствования технологий и миниатюри-
зации компонентов на рынке промышленной элек-
троники. Характеристики и статус TRL-элементов
батарей питания приведены в табл. 3.

Перспектива. В настоящее время в рамках
разработки новых концепций размещения солнеч-
ных батарей рассматриваются гибкие солнечные
ячейки. Еще одна технология преобразования света
в электрическую энергию использует органическую
электронику или полимеры и молекулы, поглоща-
ющие свет и создающие заряды.

Наиболее перспективная технология для ис-
пользования в КА стандарта CubeSat — малога-

баритная радиоизотопная энергетическая система
представлена в табл. 3. Отметим, что инноваци-
онные технологии таких тепловых генераторов
пока имеют уровни технологической готовности
TRL2, то есть еще не вышли из стадии фундамен-
тальных исследований.

Двигатели

Текущее состояние. Двигатели для МКА
быстро развиваются, хотя в настоящее время пред-
ставляют пока несовершенный технологический
домен. Наиболее распространены двигатели на
холодных газах с удельным импульсом порядка
Isp= 70 с, твердотельные двигатели с Isp порядка
270 с и импульсные плазменные двигатели с Isp
порядка 830 с. В скором времени ожидается по-
явление на рынке экологических монотопливных
систем с Isp порядка 300 с. На системном уровне
Массачусетский технологический институт (MIT)
разработал масштабируемую ионную электрорас-
пылительную систему (S-iEPS), представленную
на рис. 5, на котором показаны восемь микродвига-
телей, испускающих струю по одной оси. Данный
модуль в состоянии создать тягу 74 мкН и обеспе-
чить удельный импульс более 1160 с с расходом
мощности менее 1,5 Вт. Модуль имеет вес око-
ло 95 г и объем 0,2 U в терминологии стандарта
CubeSat. Уже достигнутый уровень — TRL6.

Перспектива. В ближайшие 5 лет прогнозиру-
ется развитие как химических, так и электрических
двигателей. Также в разработке находятся гидро-

Рис. 5. Перспективный ионный электрораспылительный
микродвигатель
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Та б лиц а 3. Технологии малогабаритных радиоизотопных энергетических систем

литические технологии, использующие расщепление
воды на водород и кислород, используемые совмест-
но с интегральными первичными реактивными дви-
гателями малой тяги и системами ориентации и ста-
билизации.

Системы ориентации и стабилизации

Текущее состояние. Современные средства
ориентации и стабилизации для МКА использу-

ют технологии миниатюризации без существенного
ухудшения характеристик. Миниатюризация обес-
печена для ряда усовершенствованных технологий,
таких как новые фотокамеры, материалы и це-
пи оснастки. Суммарная точность удержания ори-
ентации типичных мини- и микроспутников для
дистанционного зондирования Земли сегодня на-
ходится на уровне порядка 0,1◦. Более высокая
точность может быть достигнута путем включе-
ния основного целевого прибора полезной нагрузки
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миссии в цепь обратной связи системы ориентации
и стабилизации. Точность ориентации нано- и пи-
коспутников, включая кубсаты, на порядок хуже
и достигает величины порядка 2◦, но очень быст-
ро улучшается, благодаря миниатюризации компо-
нентов подсистемы ADCS. Ограничивающий фак-
тор для ориентации кубсата — система управле-
ния положением КА; сегодня эта точность дости-
гает уровня 1,8◦. Постепенное снижение стоимости
разработки программного обеспечения для ADCS
будет способствовать снижению цены и быстрому
получению выгоды от использования МКА.

Перспектива. Точность ориентации кубсатов
может достигнуть величин ниже 1◦ за счет миниа-
тюризации звездных датчиков.

Системы терморегулирования

Текущее состояние. Пассивные системы тер-
морегулирования для МКА используют теплоизо-
ляцию в виде многослойной изоляции и бета-ткани
или тепловое покрытие из белой и черной полиуре-
тановой краски и пленки.

Перенос тепла гарантированно обеспечивает-
ся тепловыми трубками (плоскими или петлевыми
тепловыми трубками), задвижками, включающими
омыватели, уплотнители и прокладки. Пассивное
терморегулирование является дешевым и низкорис-
ковым и представляется надежным базовым спосо-
бом для МКА.

Системы активного терморегулирования име-
ют более жесткие проектные требования (в терми-
нах массы и энергии), что существенно усложня-
ет их применение в МКА. Инженеры стараются
обеспечить температурно-чувствительные прибо-
ры, например батареи и камеры, электрически-
ми нагревателями и холодильниками, обеспечи-
вающими поддержание заданных эксплуатацион-
ных температур. До тех пор, пока не удаст-
ся миниатюризировать существующие активные
тепловые методы, представляется маловероятным
эффективное применение указанных технологий
на МКА.

Перспектива. Существует тренд миниатюри-
зации активных систем терморегулирования, уста-
навливаемых на больших КА, применением МЕМS
и других наноприборов.

Устройства связи

Текущее состояние. Современные стратегии
передачи спутниковой информации используют
VHF, UHF, микроволновый, а также видимый/ин-
фракрасный диапазоны спектра электромагнитных
волн. Выбор частотного спектра зависит от ряда
факторов, включающих ожидаемый объем переда-
ваемых данных, имеющийся запас электроэнергии,
лимит массы и разрешение на использование
соответствующей частоты. По указанным причи-
нам в настоящее время продолжается разработка
технологий для всех перечисленных частот. Со-
временные технологии обозначают уверенный
тренд в направлении увеличения несущей ча-
стоты сигналов, а также повышения скоростей
передачи данных. Также следует отметить требо-
вания к повышению несущей частоты, а также
мощности излучения передатчиков при сниже-
нии их массы. При использовании технологий
передачи информации, приемлемых для МКА
на низких околоземных орбитах, трансмиттеры
UHF/VHF позволяют получить максимальную
скорость передачи данных порядка 38 Кбит/с,
S-диапазона — 10 Мбит/с, X-диапазона — около
500 Mбит/с и для K/Ku/Ka-диапазонов — около
1,2 Гбит/с. Инфракрасная система связи миссии
NASA Ames’ LADEE продемонстрировала скорость
передачи данных порядка 2,88 Гбит/с. Выполнен
также ряд разработок по установке антенн с вы-
соким коэффициентом усиления, позволяющим
увеличить объемы передаваемых данных.

Сегодня уже доступны развертываемые вы-
сокоэффективные антенны для кубсатов с мак-
симальным коэффициентом усиления около 15–
20 dBi. Также была продемонстрирована возмож-
ность передачи данных на КА через группировку
низкоорбитальной связи Иридиум.

Перспектива. Область сегодняшнего повы-
шенного интереса сосредоточена вокруг возмож-
ности лазерной связи для кубсатов. Также иссле-
дуются возможности двухсторонней связи с ис-
пользованием спутниковых систем связи Иридиум
и Глобалстар.

Анализ, проведенный в данном разделе, по-
казывает, что технологии служебных систем на-
носпутников стандарта CubeSat совершенствуются
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Та б лиц а 4. Полезные нагрузки целевых систем ДЗЗ и мониторинга на базе МКА

в очень быстром темпе. При этом использование
COTS-технологий обеспечивает сохранение низкой
стоимости разработки и создания наноспутников
по сравнению с традиционно применяемыми боль-
шими КА. При этом возникают следующие техно-
логические проблемы:

1. Перспективные миссии, формируемые на
основе МКА, становятся более сложными за счет
применения новых архитектур — группировки
«Рой» и «Созвездие», а также более совершенных
полезных нагрузок и вывода на орбиты, отличных
от низких околоземных.

2. Существующие технологические возможно-
сти позволяют использовать МКА в качестве тех-
нологических демонстраторов. В среднесрочной
перспективе можно предполагать развитие полно-
ценных космических систем различного целевого
назначения с использованием МКА.

3. Для КА весом легче 100 кг необходима раз-
работка технологии рулевых двигателей для ADCS,
особенно при переходе на миссии дальнего космоса
на базе МКА.

4. Поскольку наноспутники приближаются
в размерах к 6U, это приводит к генерированию
количества тепла большего, чем возможно пассив-
но рассеять существующими технологиями, что ве-
дет к необходимости разработки новых активных

и пассивных систем терморегулирования в форм-
факторе кубсата.

5. Необходима разработка технологии связи
с МКА в дальнем космосе.

Современное технологическое
состояние и перспективы развития
целевых полезных нагрузок МКА

Современные технологические возможности
создания полезных нагрузок целевых систем ДЗЗ
и мониторинга на базе МКА показаны в табл. 4,
которая содержит перечень основных видов полез-
ных нагрузок, используемых для измерения харак-
теристик атмосферы, океана и литосферы [29]. Без-
условно, представленный набор не является исчер-
пывающим. Так, для измерения электрофизических
параметров ионосферы могут потребоваться много-
канальные когерентные зондировщики ионосферы
в диапазоне 150–2000 МГц. Возможный вариант по-
добного зондировщика представлен в работе [30].
В работах [31, 32] приведены требования к прием-
никам сигналов спутниковых навигационных систем
GPS и ГЛОНАСС в режиме затменного зондирова-
ния атмосферы, позволяющим восстанавливать вер-
тикальные профили температуры и влажности.
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Использование для реализации предложенных
подходов наноспутников представляет собой, мо-
жет быть, единственную возможность существенно
продвинуть вперед решение проблем сокращения
сроков разработки перспективных средств монито-
ринга различных природных явлений при одновре-
менном снижении затрат.

В работах [33–35] приведены концептуальные
предложения по созданию систем связи и ДЗЗ
на базе наноспутников с характеристиками, соиз-
меримыми с теми, которые сегодня реализованы
на больших аппаратах. Так, концепция USAS-
MDC/ARSTRAT — армейская программа демон-
страции технологий наноспутников тактической
связи — предполагала запуск восьми КА SMDC-
ONE с форм-фактором 3U весом 4 кг. Основная
полезная нагрузка представляет собой бортовой
УКВ-приемопередатчик, обеспечивающий пакетную
передачу данных от удаленных абонентов в на-
земный центр. Первый запуск одного из них был
осуществлен в 2009 г. Срок создания — 1 год.
Стоимость — менее 1 млн долл. за один спутник.
5 декабря 2013 г. в США были запущены еще 4 КА.

Развитие программы — создание наноспутни-
ков SNaP (SMDC Nanosatellite Program), пред-
ставляющих собой трехосевой стабилизированный
маневрирующий 3U кубсат весом 5 кг по цене
500 тыс. долл. Скорость передачи данных по срав-
нению со спутниками первого поколения увеличе-
на в 5 раз. Первый спутник планировался к за-
пуску в августе 2015 г., но реально был запущен
в декабре 2013 г. Три дополнительных КА SNaP-3
(SNaP-3 ALICE, SNaP-3 EDDIE, SNaP-3 JIMI) за-
пущены с базы Ванденберг в октябре 2015 г.

Весьма многообещающими представляются
разработки компаний IntelliTech Microsystems,
Inc. и Microcosm, представленные наноспутника-
ми ДЗЗ Kestrel Eye и Nano Eye. Вес создан-
ного прототипа КА Kestrel Eye — 18 кг. Разме-
ры КА — 35,6 × 35,6 × 80 см. В концепции пред-
полагалось, что группировка из 40 наноспутников
по 8 КА в 5 орбитальных плоскостях обеспечива-
ет круглосуточное получение видеоинформации об
обстановке на наблюдаемой области. Группировка
может запускаться непосредственно в зоне повы-
шенного мониторингового интереса и обеспечивает
получение jpeg-изображений с пространственным

разрешением 1,5 м по площади кадра 5,8× 3,8 км2
с частотой 2 кадра/с. Прием сигналов со спутника
осуществляется в реальном времени на портатив-
ную станцию приема.

Заявленная стоимость КА — 1,3 млн долл.
Все элементы спутника, включая полезную нагруз-
ку — съемочную камеру высокого пространствен-
ного разрешения — коммерчески доступны и про-
шли наземные испытания, в том числе объектив
с входной апертурой 25 см. Первый запуск КЕ-1 —
2012 г., развитие — блок КЕ-2 (45 кг), запуск —
2015 г. на РН Falcon-9.

В работе [36] представлен 3U-кубсат весом
5,5 кг — наноспутник для микроволнового атмо-
сферного зондирования с полезной нагрузкой из
микроволнового сканирующего пассивного спек-
трометра на частоте 118,75 ГГц, соответствующей
полосе поглощения кислорода. Главная задача пер-
вой миссии MicroMAS-1 заключается в наблюде-
нии конвективных грозовых облаков, тропических
циклонов и ураганов с приэкваториальных орбит
высотой около 400 км. Первый запуск состоялся
13 июля 2014 г. с борта МКС.

Отдельно следует отметить разработку компа-
нией GATR мобильной портативной наземной при-
емной станции [37], имеющей оригинальную ан-
тенную систему, основанную на использовании на-
дувной сферы в качестве несущего конструкти-
ва. Она обладает следующими основными харак-
теристиками: диаметр антенны — 2,4 м, частотный
диапазон — S-Band, скорость передачи данных —
100 Мб/с, транспортировка — в 2 ящиках, для со-
провождения низкоорбитальных КА использована
поворотная платформа.

Выводы

В результате выполненного исследования мож-
но сформулировать следующие выводы:

1. Только обладание технологиями шестого
уклада может обеспечить в ближайшее десятилетие
лидерство в космическом приборостроении, осо-
бенно в таких направлениях, как оптоэлектроника,
фотоника, биосенсорика, микромеханика и микро-
электроника, приводя в конечном счете к созданию
«спутника на чипе».
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2. Использование технологий создания новых
фоточувствительных элементов, лазерных линий
связи, квантовых вычислений, биоорганических
фотовольтаических преобразователей и микроэлек-
тромеханических систем позволят создать спутни-
ки нового поколения с кардинально улучшенными
параметрами по стоимости, размерам, весу и энер-
гопотреблению.

3. Ожидается, что применение изделий фото-
ники в бортовой аппаратуре космических аппара-
тов позволит снизить:

– вес сигнальных кабельных линий в 20 раз,
– потребление электрической мощности — на

30–50%,
– стоимость изготовления — на 20–50%.
При этом скорость обработки информации воз-

растет в 20–200 раз, а срок активного существова-
ния космической техники увеличится в 1,5–2 раза.

4. Применение при создании целевой аппа-
ратуры технологических подходов проектирования
«систем на кристалле» и «систем на печатной
плате» обеспечит внедрение перспективных архи-
тектур распределенных и федеративных космиче-
ских систем.

5. Анализ уровней технологической готовно-
сти ряда перспективных разработок служебной
и целевой аппаратуры, предназначенной для разме-
щения на спутниках нового поколения, показывает,
что многие из них находятся в задельной стадии
с TRL, не превышающими 3.

6. Для координации освоения технологий ше-
стого уклада представляется целесообразным со-
здание корпоративного центра исследований и раз-
работок, где будут сосредоточены работы по фор-
мированию научно-технического задела и доведе-
ния новых технологий до требуемых уровней тех-
нологической готовности (не ниже 6). Центр дол-
жен на принципах создания научных консорциу-
мов привлекать организации РАН и высшей шко-
лы, а также институты инновационного развития
Российской Федерации (ФПИ, Сколково, Роснано).

7. Коммерциализация результатов внедрения
технологий шестого уклада в космической отрас-
ли поможет, наконец, выбраться из заколдованного
круга: «Мы не можем найти финансирования для
разработки новых технологий, так как отсутству-
ет обширный рынок, в то же время приложения,

развивающие рынок, не внедряются из-за отсут-
ствия необходимых технологий».
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Метод аналитического расчета вероятности
символьной и битовой ошибок сигнала

с амплитудно-фазовой манипуляцией в нелинейном канале

А.П.Струков, workbox69@gmail.ru
АО «Российские космические системы», Москва, Российская Федерация

Аннотация. Рассмотрен известный метод аналитического расчета верхнего предела вероятности символьной и битовой ошибок
сигнала с амплитудно-фазовой манипуляцией (АФМ) в канале с аддитивным белым гауссовским шумом (АБГШ). Показано
влияние нелинейных амплитудных и амплитудно-фазовых (АМ/АМ и АМ/РМ) искажений по модели Салеха, возникающих
в усилителе мощности, на созвездие АФМ. Разработана компьютерная модель оценки вероятности символьной и битовой оши-
бок соответствующей системы. Предложен метод аналитического расчета вероятности символьной и битовой ошибок сигнала
с АФМ с учетом амплитудных и амплитудно-фазовых искажений в канале с АБГШ. Проведено сравнение результатов анали-
тического расчета с результатами компьютерного моделирования. Использование предложенного метода требует значительно
меньших трудозатрат, полученные результаты с высокой точностью совпадают с результатами компьютерного моделирования.

Ключевые слова: спутниковая связь, модуляция, АФМ, аналитический расчет, усилитель мощности, нелинейные искажения,
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for APSK Modulation in the Nonlinear Channel with AWGN

A.P. Strukov, workbox69@gmail.ru
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Abstract. The paper studies a well-known method of analytical calculation of the upper probability limit of SER and BER for
amplitude phase-shift keying (APSK) modulation in the nonlinear channel with additive white Gaussian noise (AWGN). The paper
covers an influence of nonlinear amplitude and amplitude-phase (AM/AM and AM/PM) distortions using the Saleh model, appearing
in the power amplifier, on the APSK constellation. Thus, a computer model of assessment of SER and BER of the system has been
developed. The method of analytical calculation of SER and BER for APSK modulation considering amplitude and amplitude-phase
distortions in the nonlinear channel with AWGN has been suggested. A comparison of the results of analytical calculation with the
results of a computer simulation has been made. The obtained results of the calculations require significantly less working hours
and accurately coincide with the results of computer simulation.
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Введение

Амплитудно-фазовая манипуляция (АФМ) —
это спектрально эффективная схема модуляции вы-
сокого порядка с устойчивостью к нелинейным ис-
кажениям усилителя, разработанная для переда-
чи информации в спутниковом канале радиосвязи
и используемая в цифровом стандарте спутниково-
го телевидения второго поколения (DVB-S2) [1].

Общий предел эффективности схемы моду-
ляции АФМ в канале с белым гауссовским шу-
мом (АБГШ) был представлен в [2]. Этот предел
определяется как верхняя граница для вероятно-
сти символьной ошибки модуляции АФМ. В [3]
были проанализированы вероятности ошибок для
видов модуляций 16- и 32-АФМ и получены со-
ответствующие аналитические выражения. Вывод
выражений был основан на симметрии созвездия
и учете только определенных векторов ошибок пе-
реходных вероятностей между символами в одном
квадранте созвездия.

В статье описывается аналитический метод вы-
числения вероятности ошибки приема АФМ-сигна-
ла в канале с АБГШ, основанный на использова-
нии диаграммы Вороного, с учетом влияния нели-
нейных искажений усилителя мощности и исполь-
зованием модели Салеха [4].

Вероятность ошибки приема
АФМ-сигнала в канале с АБГШ

Вероятность символьной ошибки для схемы
модуляции М-го порядка определяется следующим
выражением [2]:

P (E) =
1
M

M∑
i=1

P (E|si) �

� 1
M

M∑
i=1

M∑
j=1,j �=i

P (si → sj), (1)

где E обозначает ошибочное событие, P (si → sj) —
переходную вероятность, когда переданный сим-
вол si ошибочно определен как sj . M определя-
ет порядок созвездия. Переходная вероятность мо-
жет быть вычислена с использованием функции

от Евклидова расстояния dij и односторонней спек-
тральной плотности мощности шума N0 как

P (si > sj) = Q(dij/
√
2N0).

Однако в выражение (1) включено вычисление
всех событий с ошибочным определением и число
событий в свою очередь увеличивается с увели-
чением порядка модуляции. Более того, в вычисле-
нии будет учитываться большое число пересечений
для области принятия решений, что приведет к ро-
сту различия с реальной вероятностью символьной
ошибки.

Метод, предложенный в [3], учитывает сим-
метрию созвездия для упрощения выражения (1)
и использует в расчете только определенные связи
переходных вероятностей, чтобы избежать расхож-
дений с реальной вероятностью ошибки при прие-
ме сигнала. Построение диаграммы Вороного для
созвездия определяет границы принятия решения
и показывает, какие связи между соседними сим-
волами необходимо учитывать при расчете вероят-
ности ошибки рис. 1 (на примере символа S1).

Вероятность символьной ошибки записывается
следующим образом [3]:

P (E) =
1
4

(
P (E|s1)+P (E|s2)+P (E|s3)+P (E|s4)

)
.

Рис. 1. Диаграмма Вороного для созвездия 16АФМ
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Рис. 2. Вид нелинейных искажений AM/AM и AM/PM на выходе усилителя мощности в зависимости
от уровня входного сигнала

События ошибок описываются при помощи
соответствующих сумм переходных вероятностей
(см. рис. 1):

P (E|s1) = P (s1→s2) + P (s1→s3) + P (s1→s4) +
+ P (s1→s5) + P (s1→s7);

P (E|s2) = P (s2→s1) + P (s2→s6) + P (s2→s3);
P (E|s3) = P (s3→s2) + P (s3→s1) + P (s3→s4);
P (E|s4) = P (s4→s1) + P (s4→s3) + P (s4→s8).

Выражение для вероятности битовой ошибки
может быть получено умножением каждой из пе-

реходных вероятностей на
hij

log2M
, где hij — хэм-

мингово расстояние между символами si и sj .

Влияние нелинейных искажений

Для определения искажений АМ/АМ
и АМ/РМ в усилителе мощности можно вос-
пользоваться моделью Салеха [4]. Входной сигнал
xi(t) = ri cos(2πfct+ϕi) проходит через усилитель,
и выходной сигнал записывается как

si(t) = A(ri) cos
(
2πfct + ϕi + Ф(ri)

)
,

где ri и ϕi — модулированные амплитуда и фа-
за соответственно. A(ri) и Ф(ri) представляют
АМ/АМ- и АМ/РМ-искажения и описываются
следующими зависимостями (см. рис. 2):

A(ri) = 2ri/(1+ r2i ),

Ф(ri) = 2πr2i /{6(1+ r2i )}.
Режим работы усилителя мощности с рабо-

чей точкой в точке насыщения соответствует нор-
мированному входному напряжению, равному 1.
На рис. 3 показаны точки созвездия 16АФМ в ли-
нейном режиме без искажений и при смещении
символов созвездия под действием нелинейности,
рабочая точка выбрана в 8 дБ от точки насыщения.
Отношения радиусов точек созвездия АФМ после
прохождения через модель нелинейности нормиру-
ются таким образом, чтобы средняя энергия сим-
вола устанавливалась равной единице:

γn1 = Rn2/Rn1,

Ens = (1+ 3γn21)Rn21/4 = αnRn21 = 1.
(2)

Смещение точек созвездия приводит к увеличе-
нию вероятности ошибки в приемнике. Если предпо-
ложить, что приемнику точно известны координаты
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Рис. 3. Влияние искажений в усилителе мощности
на созвездие 16АФМ

искаженных точек и их координаты заложены в ал-
горитм принятия решений, то для вычисления ве-
роятности ошибки можно воспользоваться анали-
тическими выражениями из [3]. Однако если в ал-
горитме принятия решений не заложена информа-
ция об искажении созвездия, этот расчет приведет
к ошибочным результатам.

В том случае, когда алгоритму принятия ре-
шений неизвестен характер искажений, принятие
решений о каком-либо символе определяется попа-
данием его в одну из областей диаграммы Вороного
для неискаженного созвездия.

Вероятность ошибки приема
АФМ-сигнала в канале с АБГШ
с учетом влияния нелинейных
искажений усилителя мощности

В предлагаемом методе расчета для учета
влияния искажений при вычислении вероятности
ошибки необходимо «восстановить» неискаженную
диаграмму Вороного для каждой точки созвездия
рис. 4.

Рис. 4. Нахождение зеркальных точек

Точки на внутреннем радиусе при прохожде-
нии через усилитель мощности приобретают мень-
ший фазовый и амплитудный сдвиг, чем точки на
внешнем радиусе, но для каждой точки соответ-
ственно для внутреннего и внешнего радиусов этот
сдвиг идентичен. Вследствие этого для расчета ве-
роятности ошибки достаточно провести усреднение
только по точкам из первого квадранта, с учетом
их связей. От искаженной точки в ячейке неиска-
женной диаграммы Вороного опускаются перпен-
дикуляры к граням ячейки и зеркально продол-
жаются в прилегающие ячейки, чтобы получить
зеркальные точки (Sn3 → Sn3,1, Sn3 → Sn3,2,
Sn3 → Sn3,4).

Вероятность символьной ошибки искаженного
созвездия описывается следующим выражением:

Pn(E) =
1
4

(
Pn(E|Sn1) + Pn(E|Sn2) +

+ Pn(E|Sn3) + Pn(E|Sn4)
)
,

где:

Pn(E|Sn1) = Pn(Sn1→Sn1,2) +

+ Pn(Sn1→Sn1,3) + Pn(Sn1→Sn1,4) +

+ Pn(Sn1→Sn1,5) + Pn(Sn1→Sn1,7);
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Рис. 5. Модель системы

Рис. 6. Вероятности битовой ошибки в зависимости от отношения сигнал/шум созвездия 16АФМ
при различных отступах от точки насыщения усилителя

Pn(E|Sn2) = Pn(Sn2→Sn2,1) +

+ Pn(Sn2→Sn2,6) + Pn(Sn2→Sn2,3);

Pn(E|Sn3) = Pn(Sn3→Sn3,2) +

+ Pn(Sn3→Sn3,1) + Pn(Sn3→Sn3,4);

Pn(E|Sn4) = Pn(Sn4→Sn4,1) +

+ Pn(Sn4→Sn4,3) + Pn(Sn4→Sn4,8).

Переходная вероятность с учетом (2) опреде-
ляется следующим образом:

Pn(Sni → Sni,j) = Q
(
dnij/

√
2N0

)
=

= Q

⎛
⎝
√

Es

N0

dn2ij

2αnRn21

⎞
⎠ = Q

⎛
⎝
√

Es

N0

dn2ij
2

⎞
⎠,

где dnij — евклидово расстояние от искаженного
символа к зеркальному.
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Моделирование

Для проверки точности вычисления вероятно-
сти ошибки с помощью предложенного аналитиче-
ского метода было выполнено компьютерное модели-
рование идентичной системы, приведенной на рис. 5.

На рис. 6 показаны зависимости вероятности
битовой ошибки от отношения сигнал/шум в ли-
нейном режиме и с учетом нелинейных искажений
при приближении рабочей точки усилителя мощ-
ности к точке насыщения. Зависимости получены
при помощи аналитического расчета и при помощи
имитационного моделирования

Как видно из графиков, аналитический расчет
по формулам с применением предложенного метода
дает близкие результаты по сравнению с имитаци-
онным моделированием. Следует отметить, что ме-
тод работает для искаженных точек, находящихся
в пределах ячейки диаграммы Вороного неиска-
женного созвездия.

Заключение

В статье предложен простой метод аналити-
ческого вычисления вероятности символьной и би-
товой ошибок созвездия АФМ в канале с АБГШ
с учетом влияния искажений усилителя мощности
с использованием неискаженной диаграммы Воро-
ного и зеркальных точек. Представленный метод
уменьшает трудозатраты при проведении вычисле-
ний и при этом достигает очень близких результа-
тов с результатами моделирования.
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Аннотация. В статье предлагается альтернативный путь решения некоторых проблем импортонезависимости в области ра-
диоэлектронной аппаратуры в космической отрасли. Предлагаемое решение основано на системном подходе при рассмотрении
номенклатуры электронной компонентной базы не как самостоятельных компонентов, а как элементов системы верхнего
уровня. Показана экономическая и техническая бесперспективность копирования или функционального воспроизведения да-
же локального подмножества зарубежной электронной компонентной базы. Для радиоэлектронной аппаратуры авиационного
и космического назначения не требуется рекордных технологических параметров электронной компонентной базы. Однако
необходима унификация и стабильность технологических процессов для обеспечения высокой надежности изделий. Также
требуется преемственность и унификация в части интерфейсов проводных линий связи, датчиков, датчико-преобразующей
аппаратуры и алгоритмической базы. При этом влияние массы, габаритов, потребляемой мощности и надежности названных
устройств на параметры бортовых систем непрерывно возрастает. Учет этих особенностей позволяет обоснованно предполо-
жить успех не в буквальном импортозамещении, а в обеспечении импортонезависимости, которая достигается на изделиях,
имеющих максимальное влияние на параметры систем верхнего уровня.

Ключевые слова: импортонезависимость, системный подход, электронная компонентная база
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Abstract. The paper offers an alternative way for solving some issues of import independence in the field of radio electronic
equipment in the space industry. The offered solution is based on the system approach when considering the range of the electronic
component base (ECB) not as independent components, but the elements of a higher level system. Moreover, the article shows
that coping or functional reproducing even the local subset of foreign ECB is economically and technically unpromising. The radio
electronic equipment for aerospace purposes does not need outstanding technological parameters of ECB. Although, unification
and stability of technological processes are required to provide a high reliability of the products. In addition, succession and
unification of the interfaces of wire lines, sensors, sensor-converting equipment, and algorithmic base is needed. Under such
conditions, the influence of weight, dimensions, power consumption, and reliability of the above-mentioned devices on the parameters
of the onboard system is constantly growing. Consideration of these design features makes it possible to have a well-grounded
confidence in the success not in literal import substitution, but in providing import independence, which is achieved using the items
with the maximum influence on the parameters of the upper level systems.
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События последних лет и особенно 2014 г. поз-
воляют сделать вывод: для космической отрасли
и иных стратегических отраслей страны проблема
импортонезависимости является не экономической,
не научно-технической, а политической. Интересы
взаимовыгодного бизнеса игнорируются зарубеж-
ными поставщиками при колебаниях политическо-
го курса. Политически обусловленным нередко ста-
новится сотрудничество не только в военной сфере,
но и в области высоких технологий, космоса, мик-
роэлектроники, информационных технологий.

Такая политическая обусловленность противо-
речиво сочетается с тенденцией глобализации, при-
чем даже США, как абсолютный технологический
лидер в области электронной компонентной ба-
зы (ЭКБ), уже не могут создавать и производить
все компоненты и лучше всех. Например, лидером
изготовления светоизлучающих структур является
Тайвань [1], лидером микроэлектромеханических
систем (МЭМС) и приборов — европейская (госу-
дарственно-частная итальянско-французская) фир-
ма STMicroelectronic [2].

Объективное состояние технологической базы
и конкурентоспособность отечественной ЭКБ и ра-
диоэлектронной аппаратуры (РЭА) не позволяет
в настоящее время говорить о прямом импорто-
замещении в среднесрочной перспективе. Поэтому
специалисты справедливо утверждают [1, с. 154],
что импортозамещение ЭКБ в буквальном пони-
мании (разработка и производство прямых или
функциональных отечественных аналогов импор-
тируемой ЭКБ) невозможно и неприемлемо. Бо-
лее того, попытки угнаться за мировыми лидерами
ЭКБ путем копирования уже существующих мик-
росхем гарантируют только отсутствие конкурен-
тоспособности и техническое отставание предприя-
тий космической отрасли. Действительно, скопиро-
вать (или воспроизвести функционально) в течение
3–5 лет придется ЭКБ в лучшем случае 3–5-летней
давности [3, с. 157]. Таким образом, при идеальной
организации, правильном выборе замещаемого про-
дукта, больших финансовых затратах и успешном
решении технологических, конструктивных и схе-
мотехнических задач минимальный срок отстава-
ния составит 10 лет, причем при заведомо некон-
курентоспособной продукции. Следовательно, ко-
пирование возможно только в исключительных

случаях, когда отсутствие конкретной ЭКБ будет
иметь катастрофические последствия, и только при
сравнении альтернативных подходов к решению
задачи.

Создание функционального аналога конкрет-
ного типа ЭКБ (но не копии) на собственных ори-
гинальных решениях возможно, хотя и не всегда.
В этом случае конкурентоспособность функцио-
нальных аналогов достижима, но маловероятна.

Организационными альтернативами прямому
импортозамещению (копирование ЭКБ, или созда-
ние функционального аналога ЭКБ) предлагают-
ся [3, с. 160]: создание «системы активного вза-
имодействия» разработчиков оборудования (РЭА)
и дизайн-центров проектирования СБИС; принцип
ориентации на аппаратуру; создание технологиче-
ских платформ под конкретные системы и ком-
плексы. Эти предложения являются правильными
и полезными, но условиями импортозамещения,
а не самими решениями.

Альтернативный путь решения некоторых про-
блем импортонезависимости предлагается на осно-
ве системного подхода, то есть рассмотрения но-
менклатуры ЭКБ не как самостоятельных единиц,
а как частей системы верхнего уровня. Этот путь
не только не противоречит названным организаци-
онным альтернативам, но и синергетически сочета-
ется с ними.

Почему импортонезависимость возможна при
отставании в технологических нормах, информаци-
онных системах, недостатке финансовых ресурсов?

Во-первых, значительная часть РЭА специ-
ального назначения вовсе не требует рекордных
параметров [1, с. 156]. Гораздо важнее надеж-
ность и качество РЭА, которые зависят не только
от степени интеграции микросхем, но и от «уни-
фикации и стабильности технологических процес-
сов» [4]. Во-вторых, РЭА космического и особенно
авиационного применения традиционно строится
на основе унификации сигналов, которая явля-
ется предпосылкой унификации и преемственно-
сти разных поколений информационных систем
[5, с. 9]. Преемственность и унификация инфор-
мационных систем, особенно в части интерфейсов
проводных линий связи, датчиков и датчико-преоб-
разующей аппаратуры, дает эффект обратной свя-
зи и в свою очередь предполагает преемственность
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ЭКБ интерфейсных средств и датчико-преобразую-
щей аппаратуры.

Более того, для особо ответственных (особен-
но космических) применений выигрыш в массе, га-
баритах, мощности потребления РЭА на основе
предельно высоких технологических норм может
давать и обратный эффект снижения надежности,
например за счет более низкой стойкости к иони-
зирующим излучениям. Поскольку интерфейсные
схемы и датчико-преобразующая аппаратура об-
служивают работу систем, определяющих суще-
ствование и функционирование летательных и кос-
мических аппаратов, а также жизнеобеспечение
экипажей и пассажиров, то от них требуется высо-
кая надежность, стойкость к нештатным режимам
работы, длительный гарантийный срок функциони-
рования без обслуживания или длительный срок
активного и автономного существования.

В-третьих, для особо ответственных приме-
нений унифицируется не только интерфейсная
и датчико-преобразующая аппаратуры, но и алго-
ритмический базис. Эта унификация обусловлена
как принципами организации сложных систем —
иерархичности, наращиваемости, преемственности
[5, с. 11–12], так и объективными внешними усло-
виями функционирования. Действительно, задачи
ориентации космического аппарата или управле-
ния летательным аппаратом не претерпели никаких
принципиальных изменений за десятки лет.

В-четвертых, влияние массы, габаритов, по-
требляемой мощности и надежности датчиков,
датчико-преобразующей аппаратуры и интерфейсов
на параметры бортовых систем и комплексов непре-
рывно возрастает. Информационно-вычислительные
ресурсы современной ЭКБ на единицу габаритов,
массы, мощности увеличились за последние 25 лет
на несколько порядков. Однако габариты, масса ли-
ний связи, разъемов, датчиков, потребляемая мощ-
ность и помехоустойчивость приемопередающих ин-
терфейсных устройств, точность и чувствительность
датчиков принципиально не изменились. Микроми-
ниатюризация, например, приемопередатчиков про-
исходила совсем не теми темпами: некоторые пара-
метры за 25 лет улучшены максимум в 2–3 раза,
а некоторые остались теми же [5, с. 77–96]. Отно-
сительный вклад интерфейсных устройств и дат-
чико-преобразующей аппаратуры в общую массу,

габариты и потребляемую мощность бортовых си-
стем и комплексов вырос в десятки раз и во многих
случаях стал превышать вклад вычислительного ре-
сурса этих систем и комплексов.

Такое положение дел открывает возможность
обеспечить конкурентоспособность и импортонеза-
висимость РЭА авиационного и космического на-
значения на основе системного подхода без досту-
па к предельно высоким технологическим нормам.
Тогда требования к ЭКБ задаются и оценивают-
ся техническим обликом на уровнях «12-унифици-
рованные электронные модули», «6-радиоэлектрон-
ный комплекс», «5-радиоэлектронная система» (уро-
вень разукрупнения радиоэлектронных средств
по ГОСТ Р 52003-2003), но не на уровне парамет-
ров ЭКБ!

Рассмотрим вопрос импортонезависимости
применительно к интерфейсным средствам по стан-
дарту ARINC-429 и ГОСТ 18977–79. Например,
ОАО НПО «Физика» выпускает интерфейсные
микросхемы (Ф003, Ф004А, Ф006, Ф006.1), ана-
логичные отечественным разработкам 30-летней
давности [5, с. 87–91]. ОАО «Ангстрем» выпуска-
ет с 2009 г. полностью твердотельные интерфейсные
микросхемы (1485ХК1У, 1485ХК2Т, 1485ХК3У,
1485ХК4Т) — аналоги микросхем HOLT Integrated
circuits Inc. (США). Микросхемы серии 1485 ради-
кально меньше по габаритам и существенно дешев-
ле микросхем ОАО НПО «Физика». Но множество
разработчиков аппаратуры по ARINC-429 предпо-
читают покупать более дорогие и старые изделия
ОАО НПО «Физика» именно потому, что в конеч-
ной аппаратуре они не проигрывают ни в массе
и в габаритах, ни в надежности. Получается, что
РЭА систем, комплексов и даже модулей не по-
лучает видимых преимуществ от увеличения сте-
пени интеграции ЭКБ и новых технологических
норм. Более того, результатом перехода к этим нор-
мам становится снижение стойкости к перегрузкам
и к некоторым воздействующим факторам косми-
ческого пространства.

Рассмотрим вопрос импортонезависимости при-
менительно к датчико-преобразующей аппаратуре.
В настоящее время отечественная датчико-пре-
образующая аппаратура, как правило, выполне-
на на основе интегральных микросхем и дис-
кретных элементов преимущественно зарубежного
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производства и, вероятно, в то время и в тех
условиях, когда она создавалась, это было един-
ственно возможным решением. Это ЭКБ от Analog
Devices, Dallas Semiconductor, SiliconLabs, Aimtec
и от других, а также ЭКБ предприятий бывших
союзных республик. Поскольку изделия косми-
ческого применения, как правило, единичны или
мелкосерийны, изделия авиационной техники тоже
не массового применения, то экономически неце-
лесообразно повторять создание и выпуск анало-
гов уже устаревшей импортной ЭКБ. Вместо ко-
пирования и замещения широкой номенклатуры
импортной ЭКБ рациональнее создать небольшой
набор высококачественных унифицированных схе-
мотехнических и конструктивно-технологических
решений (СКТР). Такие СКТР должны создавать-
ся с ориентировкой на уже существующую россий-
скую технологическую базу и сертифицированное
производство, например, с использованием полу-
заказных аналоговых микросхем, многокристаль-
ных модулей с групповыми соединениями на ос-
нове гибких полиамидных носителей и технологии
внутреннего монтажа.

Выводы

Предлагаемый альтернативный подход позво-
ляет ожидать следующие результаты и преиму-
щества:

1. Проблема страховых запасов ЭКБ будет ре-
шена или не будет обостряться даже при ухудшении
возможностей импорта или возникновении проблем
в дальнейшем развитии новых технологий в РФ.

2. Унифицированные СКТР, проверенные на
прототипах и небольших сериях датчиков, позво-
лят быстро, с предсказуемым качеством и парамет-
рами модифицировать датчико-преобразующую ап-
паратуру.

3. Появится дешевый путь создания и модер-
низации датчиков, включая перспективные, интел-
лектуальные по ГОСТ Р 8.673-2009 [5], в том чис-
ле с ICP питанием, не имеющих отечественных
аналогов, под перспективные измерительные систе-
мы [5] и новые типы первичных преобразователей.

4. Датчико-преобразующая аппаратура рос-
сийского производства и разработки, построенная

с использованием устойчивых СКТР, может при-
меняться не только в специальном, но и в обыч-
ном индустриальном исполнении. Это создаст усло-
вия для повышения конкурентоспособности датчи-
ков и измерительных комплексов и систем, в том
числе за счет отказа от единичных и мелкосерий-
ных изделий. Сам факт наличия унифицированных
конкурентных технических решений будет положи-
тельно влиять на ценовую политику как поставщи-
ков импортной ЭКБ, так и производителей РЭА.

5. Разработка оригинальных отечественных
СКТР для датчико-преобразующей аппаратуры
объективно будет способствовать формированию
высококвалифицированных коллективов и устойчи-
вых долговременных связей между предприятиями,
которые создают ЭКБ, выпускают РЭА, производят
комплексы и системы. Интеграция всех участников
жизненного цикла и фокусирование усилий на про-
ектном подходе к обеспечению надежности и каче-
ства полностью соответствует стандартам качества
в авиационной промышленности (AS9000) и систе-
мам качества производителей телекоммуникацион-
ного оборудования (TL9000).

6. Разработка унифицированных СКТР спо-
собствует внедрению передовых систем обеспече-
ния качества и сочетается как с процессным пони-
манием и обеспечением качества, так и с метода-
ми системной инженерии жизненного цикла [7, 8].
Усилия разработчиков будут направлены не на до-
стижение предельных, но частных параметров, а на
системный комплекс параметров, обеспечивающих
пригодность целого класса датчиков для широкого
круга задач и применений.

7. Возможность создания унифицированных
и устойчивых СКТР вполне реальна на осно-
ве отечественных базовых матричных кристаллов
и базовых аналоговых кристаллов (БМК). Доступ-
ные отечественные цифровые и цифро-аналоговые
БМК могут служить базой для создания комплекта
микросхем для датчиков нескольких типов.
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Первые искусственные спутники Земли —
советские космические аппараты ИСЗ-1, ИСЗ-2
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Аннотация. Запуск 4 октября 1957 г. первого советского искусственного спутника Земли — ИСЗ-1 ознаменовал начало
космической эры человечества. Запуск стал возможным после того, как в СССР была создана самая большая на то время
ракета Р-7, позволившая вывести на орбиту вокруг Земли космический аппарат и придать ему первую космическую скорость.

ИСЗ-1 имел массу 83,6 кг. Он был сравнительно простым по конструкции, но не примитивным устройством. ИСЗ-1
отвечал всем требованиям космического приборостроения в части механических и энергетических характеристик, прошел все
виды наземной отработки, включая самолетные испытания.

Через месяц после запуска ИСЗ-1, 4 ноября 1957 г., был запущен второй советский спутник, ИСЗ-2, с первым живым
существом, выведенным на орбиту Земли, — собакой Лайкой. Тем самым был сделан первый шаг в направлении пилотируемых
космических полетов.

Ключевые слова: ИСЗ-1, ИСЗ-2, первые спутники Земли, космическая эра, собака Лайка на орбите спутника Земли

The First Artificial Satellites of the Earth,
Soviet Spacecraft Sputnik 1, Sputnik 2
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Abstract. The launch of the first Soviet artificial satellite of the Earth, Sputnik 1, on October 4, 1957 marked the beginning of the
space era of humanity. The launch was made possible after the R-7 rocket, which was the largest at that time, was created in the
USSR, which made it possible to put a spacecraft into the orbit around the Earth and give it the first space velocity.

Sputnik 1 had a mass of 83,6 kg. Sputnik 1 was relatively simple in design, but not a primitive device. It met all the
requirements of space instrumentation in terms of mechanical and energy characteristics passed all types of ground work, including
aircraft tests.

A month after the launch of the satellite, on November 4, 1957, the second Soviet satellite, Sputnik 2, was launched, with the
first living creature, dog Laika, put into orbit. This was the first step in the direction of manned spaceflight.

Keywords: Sputnik 1, Sputnik 2, the first satellites of the Earth, the space age, dog Laika in the orbit of the Earth’s satellite
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Знаменательная дата в истории человече-
ства — запуск первого советского искуственного
спутника Земли (ИСЗ-1) стала возможна после
того, как в Советском Союзе была завершена раз-
работка самой мощной на тот период межконте-
нентальной ракеты Р-7 [1]. Эта ракета обеспечи-
ла вывод первого космического аппарата на орбиту
спутника Земли.

Разработка ракеты была выполнена под руко-
водством легендарного Совета главных конструк-
торов во главе с выдающимся инженером и уче-
ным — Сергеем Павловичем Королевым, главным
конструктором ОКБ-1.

В состав Совета главных конструкторов входи-
ли шесть человек, двумя из которых были предста-
вители организации НИИ-885, ставшей впослед-
ствии АО «Российские космические системы» [2].

Этими «отцами-основателями» были Михаил
Сергеевич Рязанский, специалист в области радио-
технических методов управления ракетами, пер-
вый директор и одновременно главный конструк-
тор АО «Российские космические системы» и Ни-
колай Алексеевич Пилюгин — крупнейший специа-
лист в области систем автономного управления ра-
кетами, в то время главный инженер организации.

Разработка ИСЗ-1 не была техническим «экс-
промтом» и планировалась С.П. Королевым зара-
нее с целью его запуска в период Междуна-
родного геофизического года. ИСЗ-1 был функ-
ционально законченным, но достаточно простым
изделием и назывался первоначально «ПС-1» —
простейший спутник. Он отвечал всем требовани-
ям ракетно-космической техники в части механи-
ческих и энергетических характеристик, прошел
все виды наземной отработки, включая самолет-
ные испытания. Одновременно с ИСЗ-1 разраба-
тывался более сложный космический аппарат —
ИСЗ-2, запущенный примерно через 1 месяц после
ИСЗ-1.

ИСЗ-1 весил 83,6 кг и представлял собой
герметичный сферический контейнер диаметром
580 мм, заполненный «сухим» азотом. На одной по-
луоболочке спутника были установлены антенны,
состоящие из двух штырей каждая. Длина штырей
одной антенны — 2,4 м, а другой — 3,9 м (рис. 1).

Внутри спутника размещались разработанная
в НИИ-885 радиостанция Д-200 (так она тогда

Рис. 1. Разрез конструкции первого спутника: 1 — обо-
лочка, 2, 3 — антенны (укорочены), 4 — передатчики

называлась) в составе двух радиопередатчиков
и коммутирующего устройства [3,4].

Согласно сохранившимся архивным материа-
лам, предварительная проработка радиостанции ве-
лась в НИИ-885 в течение 1956 г. Окончательные
требования к ней были определены в январе 1957 г.
в совместном протоколе НИИ-885 и ОКБ-1, который
в дальнейшем заменил техническое задание и был
положен в основу разработки аппаратуры (рис. 2).

В протоколе были зафиксированы предложен-
ные в НИИ-885 номиналы частот передатчиков
и излучаемая ими мощность.

При разработке схемы и конструкции радио-
станции Д-200 рассматривались несколько вариан-
тов. Наиболее компактный и экономичный вари-
ант массой около 4 кг был разработан и передан
в производство в марте–апреле 1957 г. Приемо-
сдаточные испытания Д-200 включали, в частно-
сти, облеты радиопеленгационных станций в раз-
личных регионах Советского Союза на самолетах
Ил-14 и Ту-16.

Радиопередатчики работали попеременно
на частотах радиолюбительских диапазонов: 20
и 40 МГц. Выходная мощность каждого — 1 Вт.
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Рис. 2. Титульный лист отчета о разработке радиостан-
ции Д-200 для первого спутника

Сигналы, излучаемые передатчиками, имели вид
телеграфных посылок длительностью 0,2–0,3 с.
Один из передатчиков работал во время пауз дру-
гого. Изменение частоты посылок и пауз между
ними характеризовало температуру и давление
внутри спутника.

При приеме телеграфные сигналы на слух со-
здавали всем известные первые позывные ИСЗ-1
«бип-бип», которые принимались радиолюбителями
во всем мире.

Первый ИСЗ позволил оценить плотность
верхней атмосферы по изменению высоты орбиты
и получить данные о распространении радиосигна-
лов в ионосфере, отработать технологию выведения
спутников на орбиту и решить много других тех-
нических и организационных задач.

Для слежения за сигналами первых ИСЗ на
территории страны были созданы наземные пунк-
ты наблюдения. На основе этих пунктов в даль-

нейшем, при решающем вкладе НИИ-885, был об-
разован наземный командно-измерительный ком-
плекс для управления всеми запущенными в нашей
стране космическими аппаратами.

Триумф первого спутника несколько затмил
второе значимое достижение советской космиче-
ской техники: запуск второго спутника, ИСЗ-2,
с собакой Лайкой на борту, который состоялся
4 ноября 1957 г. Это был, несомненно, следующий
значимый шаг в направлении подготовки пилотиру-
емого космического полета, который осуществился
через несколько лет.

ИСЗ-2 имел значительно большую массу —
508,3 кг и нес на борту специальную телеметри-
ческую систему. Радиоаппаратура содержала ана-
логичную установленной на ИСЗ-1 радиостанцию
Д-200. Длительность работы радиостанции Д-200
на ИСЗ-1 составляла 21 день, а всего первый спут-
ник летал 92 дня, совершив 1440 оборотов вокруг
Земли. ИСЗ-2 находился на орбите 162 дня. В отли-
чие от ИСЗ-1, запас электропитания передатчиков
Д-200 на ИСЗ-2 был рассчитан только на 5 суток.

Первый американский ИСЗ был запущен толь-
ко 1 февраля 1958 г. и имел массу 21,5 кг (8,3 кг —
спутник и 13,2 кг — пустая 4-я ступень).

За участие в разработке ракеты Р-7 и запус-
ке первых ИСЗ многие сотрудники АО «Россий-
ские космические системы» были отмечены высо-
кими правительственными наградами [1].
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