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Аннотация. В настоящее время существует ряд проблем в дальнейшем повышении точности, доступности и надежности
функционирования системы ГЛОНАСС. Эти проблемы заключаются в сложности достижения в ближайшем десятилетии
значительного повышения стабильности бортовых стандартов частоты, которое сдерживает дальнейшее повышение точности
системы, отсутствии надежных средств доставки корректирующей информации функциональных дополнений (ФД) ГЛОНАСС
мобильным потребителям, отсутствии системы доставки беззапросных измерений текущих навигационных параметров станци-
ями наземной сети в центр обработки для выработки корректирующих поправок и одновременно дополняющей и улучшающей
характеристики точности и доступности ГЛОНАСС.

В статье рассматриваются принципы построения российской навигационно-информационной спутниковой системы, устра-
няющей проблемы в развитии системы ГЛОНАСС.
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Abstract. Currently there are some issues on the further improvement of accuracy, availability and reliability of the GLONASS
system. The main issues in the coming decades are the following: it is difficult to achieve a significant increase in the stability
of onboard frequency standards which will restrain the further advance of the system accuracy; there are no reliable delivery means
of correction information of the GLONASS augmentation system to the mobile users; the lack of delivery system of non-interrogatory
measurements of current navigation performance by the ground network stations to the processing center for the correction which
simultaneously completes and updates the GLONASS accuracy and availability.

The design concepts of the Russian navigational and informational satellite system designed to solve the issues in the further
GLONASS system development are considered.

Keywords: satellite navigation, spacecraft on geostationary and geosynchronous inclined orbits, corrections of GLONASS aug-
mentation system, delivery system of non-interrogatory measurements of current navigation performance by the ground network
stations to the processing center
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Введение. Предпосылки создания
российской навигационно-
информационной системы

В настоящее время в достижении целей даль-
нейшего развития системы ГЛОНАСС — повыше-
ния ее точности, доступности и надежности функ-
ционирования — существует ряд проблем:

• одной из основных причин, сдерживающих
повышение точности системы ГЛОНАСС, является
нестабильность бортовых стандартов частоты. Про-
блема состоит в сложности достижения в ближай-
шем десятилетии значительного повышения ста-
бильности бортовых стандартов частоты;

• проблемой является достижение в ближай-
шей перспективе существенного увеличения часто-
ты закладок данных навигационных сообщений,
которое необходимо для повышения точности прог-
нозирования смещения показаний бортовых часов
НКА относительно часов системы;

• проблемой является отсутствие в ГЛОНАСС
систем доставки корректирующей информации ФД
мобильным потребителям и доставки беззапросных
измерений текущих навигационных параметров
станциями наземной сети в центр обработки для
выработки корректирующих поправок. Традицион-
но используемая доставка корректирующей инфор-
мации через КА на геостационарной орбите (ГСО)
не может в полной мере удовлетворить требовани-
ям потребителей, находящихся на территории Рос-
сийской Федерации. ГСО с большей части терри-
тории РФ видны под малыми углами места, по-
этому неровности горизонта создают значительные
препятствия уверенному приему на территории РФ
сигналов с ГСО. Поэтому систему доставки кор-
ректирующей информации для РФ необходимо ре-
шать, используя КА не только на ГСО, но и на
геосинхронных наклонных орбитах (ГСНО).

Решение указанных выше проблем, по мне-
нию авторов, можно достичь с помощью созда-
ния российской навигационно-информационной си-
стемы (РНИСС), рассматриваемой в последую-
щих разделах статьи. Дополнительно на РНИСС
предполагается возложить и навигационные функ-
ции, которые позволят улучшить характеристи-
ки точности, надежности и доступности системы
ГЛОНАСС.

Архитектура построения РНИСС

РНИСС так же, как и обычные глобальные на-
вигационные спутниковые системы (ГНСС), состо-
ит из трех подсистем: наземной подсистемы управ-
ления, подсистемы КА и подсистемы потребите-
лей. Архитектура построения наземной подсисте-
мы РНИСС показана на рис. 1. Она включает
комплекс формирования наземной шкалы време-
ни (ШВ), в соответствии с которой осуществляет-
ся синхронизация всех наземных средств: центра
управления и обработки данных, наземных ком-
плексов запросных и беззапросных измерений те-
кущих навигационных параметров (ИТНП), назем-
ного комплекса метеоданных и комплекса станций
излучения сигналов, сформированных на Земле,
в направлении КА ГСО и ГСНО РНИСС.

Центр управления и обработки РНИСС обра-
батывает данные наземных комплексов запросных
и беззапросных ИТНП и формирует на этой ос-
нове данные навигационных сообщений для каж-
дого КА РНИСС. Эти сообщения объединяются
с корректирующими поправками ФД ГЛОНАСС
и данными навигационных сообщений спутников
ГЛОНАСС, образуя тем самым общий набор дан-
ных для каждого КА РНИСС. Корректирующие по-
правки ФД ГЛОНАСС вычисляются в центре сбора
измерений и вычисления корректирующих попра-
вок ФД ГЛОНАСС, передаваемых в центр сбора
через КА ГСО РНИСС.

Комплекс земных станций (ЗС), изображенных
в верхней левой части рис. 1, излучает сигналы,
синхронизированные с наземной ШВ, в направле-
нии КА ГСО и ГСНО РНИСС. Эта синхронизация
позволяет восстановить на КА РНИСС наземную
ШВ, задержанную на время распространения сиг-
налов.

Центр сбора измерений и вычислений кор-
ректирующих поправок ФД, наземные комплексы
запросных ИТНП и метеоданных, уже существу-
ющие в ГЛОНАСС, могут быть использованы
в РНИСС после их модернизации.

В статье представлены два варианта постро-
ения бортовой аппаратуры КА РНИСС. В первом
варианте все навигационные сигналы формируются
на Земле, а бортовая аппаратура просто осу-
ществляет их ретрансляцию. Во втором варианте
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с Земли передается пилот-сигнал, синхронизиро-
ванный с наземной ШВ, позволяющий восстановить
на КА РНИСС наземную ШВ, задержанную на вре-
мя его распространения, и соответствующий каж-
дому КА РНИСС общий набор данных. На борту
каждого КА РНИСС осуществляется формирование
навигационных сигналов, синхронизированных с за-
держанной наземной ШВ, промодулированных дан-
ными своего навигационного сообщения. Сформиро-
ванные таким образом навигационные сигналы из-
лучаются для их приема потребителями. Часть сиг-
налов КА РНИСС выделяется для передачи потре-
бителям корректирующей информации в стандарте
SBAS для системы дифференциальной коррекции
и мониторинга (СДКМ), а также для передачи кор-
ректирующих поправок в стандарте RТСМ 10403.3
для системы высокоточного местоопределения.

С целью увеличения частоты обновления дан-
ных навигационных сообщений НКА ГЛОНАСС
в обоих вариантах данные навигационных сооб-
щений этих НКА передаются по межспутниковым
радиолиниям (МРЛ) передачи информации с КА
ГСО РНИСС на спутники ГЛОНАСС. Увеличение
частоты этого обновления позволяет повысить точ-
ность прогнозирования координат НКА ГЛОНАСС.
Такая передача возможна вследствие того, что вы-
сота орбит КА ГСО РНИСС почти вдвое пре-
вышает высоту орбит КА ГЛОНАСС (см. сле-
дующий раздел данной статьи), и поэтому КА
ГЛОНАСС всегда будут находиться в зоне види-
мости КА ГСО РНИСС. Это позволяет достаточно
часто осуществлять обновление содержимого нави-
гационных сообщений КА ГЛОНАСС.

Для решения проблемы оперативной доставки
в центр обработки беззапросных измерений, осу-
ществляемых сетью наземных ССИ, предполагается
в составе бортовой аппаратуры КА РНИСС на ГСО
расположить ствол ретранслятора, через который
будет осуществляться ретрансляция ИТНП, осу-
ществляемых станциями этой сети, в центр обра-
ботки. Указанный ствол может быть использован
также и для передачи дополнительной информа-
ции, например в авиационных приложениях, пе-
редачи спецпотребителям ключей для вхождения
в сеанс навигации по сигналам санкционированно-
го доступа, сигналов управления низкоорбитальны-
ми спутниками и т. д.

Из рис. 1, а также из последующих по-
яснений к этому рисунку следует, что РНИСС
в навигационном смысле является системой, улуч-
шающей характеристики ГЛОНАСС по точности
и доступности навигационного обеспечения. Это
улучшение достигается путем использования еди-
ной наземной ШВ времени РНИСС и ГЛОНАСС
и излучения с КА РНИСС навигационных сиг-
налов, совместимых с навигационными сигналами
ГЛОНАСС. Улучшение достигается также введе-
нием в состав навигационных сигналов, излучае-
мых КА РНИСС, дополнительного навигационного
сигнала в S-диапазоне, отличном от L-диапазона,
в котором излучаются все навигационные сигналы
ГЛОНАСС.

Структура орбитальной
группировки РНИСС

Возможны следующие этапы построения
РНИСС. Этап региональной РНИСС, предназна-
ченной для обслуживания территории РФ и сопре-
дельных государств, и этап глобальной РНИСС,
охватывающей весь земной шар, за исключением
областей, прилегающих к Южному полюсу.

Основными требованиями при выборе орби-
тальной группировки (ОГ) как самостоятельной на-
вигационной спутниковой системы для региональ-
ной РНИСС являются:
– обеспечение трехмерного местоопределения на
территории РФ;

– обеспечение двукратного покрытия территории
РФ зонами видимости геостационарных спут-
ников (ГСО) (без учета северных приполярных
районов);

– осредненный пространственный геометриче-
ский фактор PDOP (Positioning Delusion
of Precision) для территории РФ не должен
превышать 2;

– приемлемое (по численности) число КА груп-
пировки РНИСС.
Выполнение вышеперечисленных требований

возможно при условии построения ОГ РНИСС на
основе ГСО и ГСНО. КА с этими типами орбит ис-
пользуются в японской региональной спутниковой
системе QZSS [1] и китайской ГНСС BeiDou [2].
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Таб лиц а 1. Параметры ОГ 4ГСО+ 6ГСНО_0.3

Тип
орбиты

Долгота висения,
(средняя аномалия),

град

Аргумент
перигея,
град

Большая
полуось, м

Наклонение,
град

Эксцентри-
ситет

Долгота
восходящего узла,

град

ГСО 70 0 42162800 0 0 0

ГСО 80 0 42162800 0 0 0

ГСО 140 0 42162800 0 0 0

ГСО 150 0 42162800 0 0 0

ГСНО 0 269 42162800 64,8 0,3 140

ГСНО 120 269 42162800 64,8 0,3 20

ГСНО 240 269 42162800 64,8 0,3 260

ГСНО 60 269 42162800 64,8 0,3 140

ГСНО 180 269 42162800 64,8 0,3 20

ГСНО 300 269 42162800 64,8 0,3 260

Рис. 2. Трассы подспутниковых точек ОГ 4ГСО+ 6ГСНО_0.3

Путем моделирования определено использова-
ние в региональной ОГ РНИСС 4 КА на ГСО
и 6 КА на ГСНО с эксцентриситетом ∼0,3.
Эта ОГ далее будет обозначаться как 4ГСО+
+ 6ГСНО_0.3. Параметры ОГ 4ГСО+ 6ГСНО_0.3
приведены в табл. 1.

В ОГ 4ГСО+ 6ГСНО_0.3 геосинхронные спут-
ники располагаются в трех плоскостях — по два

в каждой. Трассы подспутниковых точек этой ОГ
показаны на рис. 2.

Оценки СКО навигационных определений пред-
лагаемой ОГ представлены на карте точности, по-
казанной на рис. 3. СКО псевдодальномерных из-
мерений при построении этой карты полагалась
равной 0,35 м. Минимальный угол видимости спут-
ника над горизонтом принимался равным 5◦.
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Рис. 3. Карта точности навигационных определений ОГ 4ГСО+ 6ГСНО_0.3 с доверительной вероятностью
P = 0,95 м

Рис. 4. Карта точности навигационных определений 4ГСО+ 12ВЭО_0.3 с доверительной вероятностью
P = 0,95 м

Для создания глобальной РНИСС необходи-
мо дополнить ОГ 4ГСО+ 6ГСНО_0.3 еще 6-м КА
на ГСНО.

На рис. 4 приведена карта точности навига-
ционных определений в глобальной РНИСС с ОГ

4ГСО+ 12ГСНО_0.3 по уровню доверительной ве-
роятности P = 0,95.

В табл. 2 приведены cредний PDOP (95%),
вероятность А-доступности (присутствия в зоне
видимости не менее 4 КА), СКО навигационных
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Та б лиц а 2. Характеристики навигации на основе РНИСС

4ГСО+ 6ГСНО_0.3 4ГСО+ 12ГСНО_0.3

Россия Глобально Россия Глобально

Средний PDOP (95%) 4,8 29,8 1,9 7,6

A (PDOP � 6) 0,51 0,46 1,0 0,91

A (PDOP � 2) 0,20 0,04 0,53 0,18

Точность навигации, (P = 0,95) м 3,5 52,8 0,9 9,5

определений при доверительной вероятности P =
= 0,95 для региональной и глобальной РНИСС.

Возможности и преимущества
использования наземных
стандартов частоты

Погрешность местоопределения вдоль направ-
ления на спутник, порождаемая относительной
нестабильностью частоты бортового стандарта 1 ×
× 10−14, в ГНСС составляет величину около
0,25 м [3].

В то же время, по оценкам, приведенным
в [3], для транспортируемого образца оптическо-
го стандарта частоты объемом порядка 1 м3 суточ-
ная нестабильность на уровне 10−17–10−16 является
в настоящее время вполне достижимой и уже проде-
монстрирована рядом лабораторий [4,5]. В 2017 го-
ду Министерством образования и науки РФ под-
держан проект 14.610.21.0010 «Разработка генера-
тора ультрастабильных опорных сигналов частоты
на холодных ионах иттербия для повышения на по-
рядок точности геопозиционирования, космической
навигации и формирования новых сегментов массо-
вого спроса на рынке приложений глобальной спут-
никовой навигации» с суточной стабильностью по-
рядка 5× 10−17, задачей которого является созда-
ние компактного (1 м3) стандарта частоты на оди-
ночном ионе иттербия. Для реализации этой задачи
сформирован консорциум ключевых исполнителей
РКС–ФИАН–СКОЛТЕХ–ИЛФ СО РАН–АВЕСТА.

Расположить на борту КА стандарт частоты
объемом 1 м3 не представляется возможным, одна-
ко в земных условиях использование такого стан-
дарта может быть легко реализовано, не говоря

уже о ремонтопригодности и возможности резер-
вирования таких стандартов.

Состав и характеристики сигналов,
излучаемых КА РНИСС

В соответствии с архитектурой построения
РНИСС, рассмотренной в разд. 2, КА РНИСС
должны излучать следующие сигналы:

• навигационные сигналы ГЛОНАСС с кодовым
разделением в диапазонах L1 (1600,995 МГц),
L2 (1248,05 МГц), L3 (1202,025 МГц);

• сигнал передачи корректирующих поправок
L3ВАМО (1202,025 МГц) в стандарте RТСМ
для систем высокоточного местоопределения;

• навигационный сигнал в диапазоне S
(2491,005 МГц), выделенном международ-
ным союзом электросвязи для ГНСС;

• сигналы L1SBAS (1575,42 МГц) и L5SBAS
(1176,45 МГц);

• сигналы МРЛ в диапазоне S (2212,25 МГц);

• сигнал ретранслятора на КА ГСО для достав-
ки в диапазоне C (вверх 6425–6450 МГц, вниз
3600–3623 МГц) в центр обработки беззапрос-
ных измерений, осуществляемых сетью назем-
ных ССИ, а также для передачи информации
других типов со скоростью ∼500 кбит/с [6].
Спектры сигналов, излучаемых КА РНИСС,

показаны на рис. 5.
В соответствии со стандартом SBAS информа-

ционный сигнал L1SBAS может излучаться только
с КА на ГСО и поэтому его излучение с КА на
ГСНО не предусматривается.

В проекте ИКД сигнала L5SBAS [7] не огова-
ривается тип орбиты КА, с которого этот сигнал

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКОЕ ПРИБОРОСТРОЕНИЕ И ИНФОРМАЦИОННЫЕ СИСТЕМЫ т. 5 вып. 3 2018



10 В. В.ДВОРКИН, Р.В. БАКИТЬКО, В. В. КУРШИН, А.А.ПОВАЛЯЕВ

Рис. 5. Спектры сигналов, излучаемых КА РНИСС

может излучаться, т. е. принципиально его мож-
но излучать как с КА на ГСО, так и с КА на
ГСНО. Однако для того, чтобы не перегружать ко-
личеством сигналов КА на ГСО, излучение сигнала
L5SBAS предусматривается только с КА на ГСНО.

Сигнал передачи корректирующих поправок
L3ВАМО (1202,025 МГц) должен уверенно прини-
маться подвижными потребителями во всей зоне
обслуживания РНИСС. Сигналы же, излучаемые
КА ГСО РНИСС, принимаются в северных ши-
ротах РФ под малыми углами места и поэтому мо-
гут затеняться всяческими неровностями горизонта.
В этой связи сигнал передачи корректирующих по-
правок L3ВАМО (1202,025 МГц) предусматривает-
ся передавать только с КА ГСНО РНИСС.

Техническая реализация ретрансляции сигна-
лов доставки в центр обработки беззапросных изме-
рений, осуществляемых сетью наземных ССИ, через
КА на ГСНО представляется неоправданно слож-
ной. КА на ГСНО движутся относительно земной
поверхности, и поэтому для ретрансляции сигналов
наземных ССИ через такие КА необходимо каждую
ССИ оборудовать сложной полноприводной антен-
ной либо фазированной антенной решеткой, отсле-
живающей направление на КА на ГСНО. С учетом

того, что необходимое количество ССИ в глобаль-
ной наземной сети, осуществляющих беззапросные
измерения, может приближаться к сотне, надежная
и экономически обоснованная эксплуатация такой
сети представляется очень проблематичной, тем
более что по оценкам [8] стоимость фазирован-
ной антенной решетки либо антенны на гироскопи-
ческих платформах составляет величину порядка
$ 800–1200 против $ 8–10 обычной параболиче-
ской антенны. В то же время доставка в центр
обработки беззапросных измерений, осуществля-
емых сетью наземных ССИ, является фиксиро-
ванной связью. Это означает, что антенны ССИ
всегда можно расположить таким образом, чтобы
неровности линии горизонта не препятствовали на-
дежной передаче измерений со станции на ГСО.
Учитывая, что вся материковая часть РФ, вклю-
чая полуостров Таймыр с мысом Челюскин, ле-
жит южнее 76–78◦ с.ш., доставку в центр обработ-
ки беззапросных измерений, осуществляемых се-
тью наземных ССИ, в РНИСС предлагается осу-
ществлять только через КА на ГСО. В каче-
стве метода доступа большого числа ССИ к КА
на ГСО наиболее естественно использовать метод
с временным разделением. Управление интервалами
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Рис. 6. РНИСС. Структурная схема бортового ретранслятора КА РНИСС

времени, предоставляемыми каждой ССИ для ре-
трансляции измерений через КА на ГСО, может осу-
ществляться навигационными приемниками, распо-
ложенными на станциях наземной сети, формирую-
щими синхронные сигналы на этих станциях.

Принципы построения бортовой
аппаратуры КА РНИСС,
осуществляющей когерентную
ретрансляцию сигналов ЗС

В этом варианте построения бортовой аппа-
ратуры КА РНИСС навигационные радиосигналы
(НРС) и радиосигналы ФД (РФД) формируются
полностью на ЗС, передаются на КА РНИСС
в Ku-диапазоне и ретранслируются в диапазонах
частот, указанных в табл. 3. Полная полоса ча-
стот НРС и РФД, представленная в этой таблице,
составляет более 1300 МГц. С целью уменьшения

требуемой полосы частот в Ku-диапазоне ее пред-
лагается разбить на 4 поддиапазона с соответству-
ющими полосами частот:

1-й (L2, L3, L5) — 100 МГц;
2-й (L1, L1SBAS) — 40 МГц;
3-й (S МРЛ) — 30 МГц;
4-й (S1) — 20 МГц.
В дополнение к 4 вышеуказанным поддиапа-

зонам необходимо добавить поддиапазон шириной
∼1 МГц передачи вверх (6425–6450 МГц) допол-
нительной информации, осуществляемой станция-
ми наземной сети беззапросных измерений. В ре-
зультате ретранслятор должен иметь 5 стволов
с соответствующими полосами пропускания.

На рис. 6 приведена структурная схема аппа-
ратуры ретрансляции (без УМ и АФУ) для КА ГСО
и ГСНО.

Полосы пропускания фильтров перед смеси-
телями определены как минимально реализуемые
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Таб лиц а 3. Значения несущих частот БА РНИСС, осу-
ществляющей когерентную ретрансляцию сигналов ЗС

Диапазон Частота
«вверх», МГц

Частота
«вниз», МГц

L1 14 613,555 1600,995

L1SBAS 14 587,98 1575,42

L2 14 547,06 1248,06

L3 14 501,025 1202,025

L3ВАМО 14 501,025 1202,025

L5SBAS 14 475,45 1176,45

S 14 767,005 2491,005

S МРЛ 14 733,77 2212,25

Ретрансляция ИТНП
в С-диапазоне

6425–6450 3600–3623

на частотах 14 400–14800 МГц. Полосы пропуска-
ния фильтров после смесителей определены исходя
из ширины спектра сигнала.

Во всех схемах предусмотрена возможность
синхронизации опорного генератора частоты F0 =
= 10,23 МГц от сигнала L3. Восстановление
несущей частоты для работы ФАПЧ происходит
в устройстве свертки сигнала (УСС), которое по
сути является корреляционным приемником. Сиг-
налы гетеродинов для частотного преобразования
формируются из опорного сигнала частоты F0.

Значения несущих частот радиосигналов, из-
лучаемых «вниз» и «вверх» (диапазон Кu) для бор-
товой аппаратуры КА РНИСС, осуществляющей
когерентную ретрансляцию сигналов ЗС, приведе-
ны в табл. 3.

Принципы построения бортовой
аппаратуры КА РНИСС,
осуществляющей формирование
навигационных сигналов,
когерентных с принимаемыми
сигналами ЗС

Для сокращения количества выходных уси-
лителей мощности и числа излучающих антенн
близкие по несущей частоте сигналы L1–L1SBAS

и L3-L3ВАМО-L5SBAS нелинейно уплотняются
с целью выравнивания амплитуды их суммы. Это
позволяет поставить выходные усилители мощно-
сти сигналов, уплотненных таким образом, в ре-
жим насыщения, что приводит к значительному по-
вышению КПД усилителей и, как следствие, сни-
жению потребной мощности источников питания.
Однако нелинейное уплотнение искажает уплот-
няемые сигналы, что приводит к потерям поряд-
ка 15–16% при выделении в приемном устрой-
стве отдельных сигналов из нелинейно уплотнен-
ной суммы.

Структурная схема бортового формирователя
навигационных радиосигналов с синхронизацией
от ЗС и ретранслятора сигналов доставки в диа-
пазоне С (6425–6450 МГц) в центр обработки без-
запросных измерений, осуществляемых сетью на-
земных ССИ, показана на рис. 7.

Значения несущих частот радиосигналов
РНИСС, излучаемых «вверх» и «вниз» для бор-
товой аппаратуры КА РНИСС, осуществляющей
формирование навигационных сигналов, когерент-
ных с принимаемыми сигналами ЗС, представлены
в табл. 4.

С борта КА РНИСС навигационные сигналы
должны излучаться в шкале времени и с цифро-
вой информацией, принимаемой от ЗС. Для это-
го ЗС передает на КА («вверх») высокостабиль-
ный радиосигнал, фаза которого переносит на
борт КА РНИСС наземную ШВ и цифровую ин-
формацию (навигационную и корректирующую).
Радиолиния ЗС–КА реализуется в Кu-диапазоне
(12,5–18 ГГц, за исключением сигнала переда-
чи беззапросных измерений). Радиосигнал содер-
жит две квадратуры: пилотную и данных. Для пе-
редачи на борт КА РНИСС наземной шкалы вре-
мени обе квадратуры модулируются псевдослучай-
ной последовательностью (ПСП) с тактовой часто-
той 40,92 или 20,46 МГц, кратной опорной частоте
10,23 МГЦ, и периодом 1 с. Начало периодов моду-
лирующих ПСП привязывается к секундным момен-
там наземной ШВ. Пилотная квадратура модулиру-
ется только детерминированным сигналом ПСП.

Сигнал квадратуры данных дополнительно
модулируется импульсами цифровой информа-
ции (ЦИ), необходимой для формирования навига-
ционных сообщений всех навигационных сигналов
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Рис. 7. Структурная схема бортового формирователя навигационных радиосигналов с синхронизацией от ЗС

Та б лиц а 4. Значения несущих частот БА РНИСС при формировании навигационных сигналов, когерентных
с принимаемыми сигналами ЗС

Сигналы Частота «вверх», МГц Частота «вниз», МГц

Навигационные
сигналы
и сигналы
передачи

корректирующих
поправок

L1 для КА на ГСНО 14 613,555 1600,995

L1+L1SBAS для КА на ГСО 14 613,555 1600,995

L2 14 547,06 1248,06

L3+L3ВАМО+L5SBAS для КА на ГСНО 14 495,91 1202,025

L3 для ГСО 14 501,025 1202,025

S 14 767,0055 2491,005

S МРЛ 14 733,77 2212,25

Сигнал ретрансляции ИТНП в С-диапазоне 6425–6450 3600–3623

и сигналов КА РНИСС, передающих корректирую-
щую информацию. В составе данных навигацион-
ных сообщений содержатся оцифровки секундных
меток наземной шкалы времени.

Пилотная квадратура сигнала «вверх» исполь-
зуется для воссоздания на борту КА РНИСС на-
земной шкалы, задержанной на время распростра-
нения сигнала от ЗС до КА РНИСС. Эта шкала

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКОЕ ПРИБОРОСТРОЕНИЕ И ИНФОРМАЦИОННЫЕ СИСТЕМЫ т. 5 вып. 3 2018



14 В. В.ДВОРКИН, Р.В. БАКИТЬКО, В. В. КУРШИН, А.А.ПОВАЛЯЕВ

задается фазой сигнала бортового опорного квар-
цевого генератора (ОКГ) на номинальной часто-
те F0 = 10,23 МГц, синхронизируемого (ГУН F0)
в петле ФАП сигналом принимаемой пилотной
квадратуры. Помимо этого, в бортовом приемнике
(ПРМ) из пилотной квадратуры выделяется сиг-
нал тактовой частоты ПСП и секундные импульсы
наземной шкалы. В когерентном детекторе прием-
ника из квадратуры данных выделяется цифровая
информация.

Несущие сигналы, сигналы тактовой частоты
ПСП, секундные импульсы, а также символы ЦИ
в излучаемых КА РНИСС сигналах синхронизи-
руются сигналом ОКГ и секундными импульсами,
выделяемыми в начале каждого периода принима-
емой ПСП пилотной компоненты. В результате фа-
за модулирующих навигационных сигналов, излу-
чаемых КА РНИСС, несет информацию о времени
по бортовой шкале КА РНИСС, которая является
наземной шкалой, задержанной на время распро-
странения сигнала.

По предварительной оценке энергопотенци-
ал радиолинии «вверх» должен быть не менее
50 дБ Гц. Это обеспечит формирование «чистого»
опорного сигнала и передачу информации «вверх»
со скоростью до 10 кбит/с. Для повышения помехо-
защищенности радиолинии его целесообразно уве-
личить до 70–80 дБ Гц. По материалам [9] антен-
ны на ГСО и ГСНО с региональным лучом будут
иметь усиление больше 22 дБ Гц. Если ЗС осна-
стить антенной с усилением 45 дБ Гц (например,
зеркало диаметром около 1 м), то при мощности
наземного передатчика 100 Вт такой энергопотен-
циал можно обеспечить с запасом.

КА на ГСО и ГСНО имеют очень неболь-
шую динамику. Поэтому полосы поиска и слеже-
ния в бортовой петле ФАП могут быть достаточ-
но узкими. Относительная полоса поиска по ча-
стоте, определяемая старением кварцевого генера-
тора, составит не более 10−6, а полоса слежения
при радиальной скорости 200 м/с КА относительно
ЗС будет меньше 10−6. Петлевые полосы ФАПЧ,
определяемые радиальным ускорением, также мо-
гут быть сделаны узкими, хотя при энергопотен-
циале больше 50 дБ Гц в этом нет необходимости.
Погрешность синхронизации по тактовой частоте
ПСП при предлагаемых параметрах радиолинии,

наличии калибровки задержек в цифровом форми-
рователе навигационных радиосигналов с помощью
широкополосного измерителя задержек, входящего
в состав бортового радиокомплекса, и малой дина-
мике КА на ГСО и ГСНО может быть получена
не хуже 0,2 нс.

По предварительной оценке сигнал ретрансля-
ции через КА на ГСО со скоростью ∼500 кбит/с
в диапазоне C («вверх» — 6425–6450 МГц, «вниз» —
3600–3623 МГц) в центр обработки беззапросных
измерений сети наземных ССИ будет иметь сле-
дующие характеристики: модуляция QPSK, шири-
на спектра сигнала 1 МГц, полоса пропускания
ствола ретранслятора 1,5 МГц, спектральная плот-
ность шума приемника — 204 дБВт/Гц, отношение
сигнал/шум в полосе ретранслятора 13 дБ (зада-
ется), мощность сигнала на входе приемника —
123 дБВт, коэффициент усиления бортовой антен-
ны 16 дБ, потери на распространение (42 тыс.
км) — 190 дБ, ЭИИМ (PхG) наземного передат-
чика 51 дБВт.

На основе выделенных опорных сигналов циф-
ровой формирователь навигационных радиосигна-
лов (ЦФНРС, рис. 8) генерирует все навигаци-
онные и информационные сигналы. Все сигналы,
в том числе и сигнал МРЛ, формируются на вы-
ходе ЦФРНС на промежуточной частоте 3F0 =
= = 30,69 МГц. Цифровое формирование сигна-
лов с частотой дискретизации 122,76 МГц (12F0)
и разрядностью 32 обеспечивает высокую точность
и стабильность генерируемых радиосигналов и воз-
можность управления задержкой с дискретностью
до 0,1 нс.

Предлагаемый метод синхронизации хорошо
сопрягается с аппаратурой цифрового формирова-
ния навигационных радиосигналов (НРС). Осо-
бенно перспективным здесь является возможность
программного управления задержкой дальномер-
ных последовательностей относительно опорной,
передаваемой от ЗС.

По основным критериям оценки ГНСС — ка-
честву НРС и устойчивости к организованным по-
мехам — предлагаемый способ формирования НРС
обладает хорошими показателями. Действительно,
помехоустойчивость радиоканала синхронизации
с широкополосной ПСП и узкополосной системой
синхронизации потенциально является высокой.
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Рис. 8. Функциональная схема ЦФНРС

По предварительным оценкам, мощность бор-
товых передатчиков для излучения навигационных
сигналов ГЛОНАСС в диапазонах L1, L2 соста-
вит 150 Вт, в диапазоне L3 с учетом передачи на-
вигационного сигнала и сигнала передачи коррек-
тирующих поправок L3ВАМО — 325 Вт, сигнала
L1SBAS — 60 Вт и сигнала L5 — 120 Вт.

Особенности решения
навигационных задач в аппаратуре
потребителей навигационных
сигналов РНИСС

В ГНСС ГЛОНАСС, GPS, Galileo, BeiDou бор-
товые шкалы времени, к которым привязываются
излучаемые навигационные сигналы, после внесе-
ния поправок являются синхронными с наземной
шкалой системы.

В РНИСС бортовые шкалы времени форми-
руются из фазы сигнала, переносящего наземную
системную шкалу на борт КА. В результате бор-
товые шкалы времени КА РНИСС являются за-
держанными на время распространения сигналов
от ЗС на КА шкалами времени системы. Таким
образом, фаза сигналов РНИСС, принимаемых по-
требителем, равна показаниям часов системы в мо-
менты времени, предшествующие текущему мо-
менту приема на время распространения сигнала
от ЗС до КА и от КА до потребителя. В резуль-
тате в аппаратуре потребителей сигналов РНИСС

будут формироваться измерения, которые условно
можно назвать двойными псевдодальностями. Эти
измерения несут в себе информацию о сумме рас-
стояний от ЗС до КА и от КА до потребителя. Учи-
тывая эту особенность, можно построить математи-
ческие модели измерений двойных псевдодально-
стей, двойных псевдодоплеровских смещений ча-
стот несущих колебаний сигналов КА РНИСС
и двойных псевдофаз, которые будут являться ос-
новой вторичной обработки указанных измерений.
Однако построение таких моделей и их использова-
ние при вторичной обработке не может быть разме-
щено в рамках ограниченного объема данной ста-
тьи и будет рассмотрено в дальнейших публикаци-
ях авторов.

Выводы

Рассмотрены принципы построения РНИСС,
устраняющей проблемы в дальнейшем развитии си-
стемы ГЛОНАСС. В РНИСС появляются новые
функции: комбинирование навигации и передачи
информации, комбинирование абсолютной, диффе-
ренциальной и высокоточной навигации.

РНИСС существенно отличается по принци-
пам функционирования от существующих ГНСС.
В ГНСС используются узкоцелевые КА, а в РНИСС,
в отличие от ГНСС, где навигационная информа-
ция формируется на борту КА на основе заложен-
ных с Земли данных, навигационная информация
в реальном времени формируется и загружается
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с Земли и затем излучается в удобном потреби-
телю диапазоне частот. Формирование навигацион-
ных сигналов и навигационных сообщений в назем-
ных условиях является значительно более простым
и надежным по сравнению с технологией форми-
рования на борту КА. При этом наземный ком-
плекс может на основе анализа различных отклоне-
ний в реальном времени исправлять и вносить по-
правки в навигационные сообщения, повышая тем
самым точность и надежность координатно-времен-
ного обеспечения.
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Новые горизонты космических систем оптико-электронного
наблюдения земли высокого разрешения
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Аннотация. Рассмотрены основные тенденции развития мировой группировки космических оптико-электронных систем на-
блюдения высокого и сверхвысокого разрешения. Проведен анализ изменения основных целевых характеристик спутников
и аппаратуры наблюдения, таких как разрешение, полоса захвата, периодичность наблюдения и информационная произво-
дительность. Большое внимание уделено технической реализации и способам достижения этих характеристик, в том числе
и за счет построения больших группировок однотипных спутников.

Подробно анализируются два основных тренда развития оптико-электронных систем ДЗЗ высокого и сверхвысокого разре-
шения на основе «больших» спутников, микро- и миниспутниковых группировок. Приводится сравнительный анализ применен-
ных технических решений, позволяющий определить области применения соответствующих систем в будущем. Рассмотрены
новые направления систем наблюдения, такие как «живое видео».

Ключевые слова: дистанционное зондирование Земли, ДЗЗ, оптико-электронные спутники высокого и сверхвысокого разре-
шения, пространственное разрешение, информационная производительность, группировки спутников ДЗЗ

New Horizons of Space Systems of Optical-Electronic
Observation of High Resolution Earth
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Abstract. The main trends in the development of the global grouping of cosmic optoelectronic observing systems of high and
ultrahigh resolution are considered. The changes in the main target characteristics of satellites and observation equipment, such
as resolution, swath width, observation frequency and information capacity, is analyzed. Much attention is paid to the technical
implementation and ways to achieve these characteristics, including by building large groups of the same type of satellites.

Two main trends in the development of optical-electronic high-resolution and ultra-high resolution remote sensing systems
based on “large” satellites, micro and mini satellite satellites are analyzed in detail. A comparative analysis of the applied technical
solutions is made, which makes it possible to determine the areas of application of the corresponding systems in the future. New
directions of surveillance systems, such as “live video”, are considered.

Keywords: remote sensing of the Earth, remote sensing, high-resolution and high-resolution optoelectronic satellites, spatial
resolution, information capacity, groupings of remote sensing satellites
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Начало XXI века стало началом эпохи ком-
мерциализации космических систем дистанционно-
го зондирования Земли (ДЗЗ) высокого разреше-
ния. Восемнадцать лет назад (24 сентября 1999 г.)
на орбиту был выведен первый коммерческий оп-
тико-электронный спутник высокого разрешения
IKONOS-2 (США). Потребителям во всем мире
впервые стали доступны цифровые изображения
земной поверхности с пространственным разреше-
нием 1 м и мультиспектральные с разрешением 4 м
[1, 2]. Спутник успешно отработал более 15 лет
(до 31.03.2015 г.). Последующие годы стали пе-
риодом становления мировой группировки таких
систем. Гражданские космические оптико-элек-
тронные спутники высокого разрешения появи-
лись не только у США (Quickbird-2, WorldView-1
GeoEye-1, WorldView-2, WorldView-3, WorldView-4),
но и у Израиля (EROS-A, EROS-B), России (Ре-
сурс-ДК1, Ресурс-П №1, Ресурс-П №2, Ресурс-П
№3), Кореи (KompSat-2, KompSat-3, KompSat-3A),
Индии (CartoSat-1, CartoSat-2, CartoSat-2A. Carto-
Sat-2B), Франции (Pleiades-1А, Pleiades-1B, Spot-6,
Spot-7) и ряда других стран [3]. Характеристи-
ки некоторых космических аппаратов с аппаратурой
высокого и сверхвысокого напряжения приведены
в табл. 1.

Далеко не все страны, имеющие в своем распо-
ряжении космические средства наблюдения, обла-
дают техническими возможностями для их созда-
ния. В таких случаях государство или компании
выступают заказчиком разработки оптико-элек-
тронной аппаратуры или спутника целиком или
даже покупают и адаптируют для своих потреб-
ностей уже ранее созданный аппарат. Количество
стран, имеющих собственные средства ДЗЗ, ис-
числяется уже десятками, да и «клуб» государств,
самостоятельно разрабатывающих спутники и оп-
тико-электронную аппаратуру, не мал и включает
США, Россию, Францию, Китай, Индию, Израиль,
Канаду, Японию, Италию, Великобританию, Герма-
нию, Корею. Свои разработки ведут Тайвань, Иран
и некоторые другие страны. Разнообразие интере-
сов, технических и экономических возможностей
привело к появлению различных вариантов постро-
ения космических систем наблюдения. Появляют-
ся новые идеи и примеры их реализации, особенно
на базе микроспутников. Каковы же современные

тенденции развития средств ДЗЗ высокого и сверх-
высокого разрешения? Какие новые идеи выдвига-
ются разработчиками? Какие новые инструменты
планируется создать? Какие конфигурации спутни-
ковых систем наблюдения предлагается реализо-
вать в ближайшем будущем? Как и в какие сро-
ки предполагается их реализовать? Как это повли-
яет на рынок услуг в ДЗЗ? Попробуем рассмот-
реть как новые идеи в построении систем косми-
ческого наблюдения, появившиеся в последние го-
ды, так и «старые», уже хорошо проверенные кон-
цепции.

Развитие средств ДЗЗ идет нарастающими
темпами. Ежегодно на орбиту выводятся два–
три десятка спутников ДЗЗ и метеонаблюдений.
На диаграмме (рис. 1) представлена статистика за-
пусков по годам космических аппаратов с опти-
ко-электронной аппаратурой сверхвысокого (менее
1 м), высокого (от 1 до 10 м) и среднего (10–250 м)
разрешения.

Рис. 1.

В этой статистике не учитываются запуски на-
носпутников Dove и Flock с оптико-электронной
аппаратурой высокого разрешения, о которых бу-
дет сказано отдельно. Видно, что доминирующими
системами оптико-электронного наблюдения стали
системы высокого и даже сверхвысокого разреше-
ния. За последние годы на орбиту выведены де-
сятки космических аппаратов с такой аппарату-
рой [4, 5]. Характеристики некоторых таких ап-
паратов, выведенных на орбиту в период 2014–
2016 гг., приведены в табл. 2.
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Та б лиц а 1. Характеристики спутников ДЗЗ высокого и сверхвысокого разрешения

Повышение разрешающей
способности

Анализ показывает, что наиболее общей тен-
денцией является стремление к повышению раз-
решающей способности оптико-электронной аппа-
ратуры спутников ДЗЗ. Это постоянный домини-
рующий лейтмотив развития космических оптико-
электронных систем наблюдения, который нашел
отражение практически во всех классах решаемых
задач дистанционного зондирования: природополь-
зовании, картографии, в решении задач сельского
и лесного хозяйства, предупреждении и контроле
чрезвычайных ситуаций и т. п. Точно так же мно-
гие практические подходы, связанные с изменени-
ем схем наблюдения, высоты орбиты, конструктив-
ных параметров аппаратуры, ее габаритов, а также
габаритов спутниковых платформ, в первую оче-
редь направлены на повышение разрешения. Это
можно проследить по хронологии появления но-
вых генераций спутников высокого и сверхвысо-
кого разрешения как в отдельных группировках

и странах, так и в целом. Возьмем только несколь-
ко примеров. Первый коммерческий космический
аппарат ДЗЗ Ikonos-2 (1999 г., компания Space
Imaging) имел пространственное разрешение (про-
екцию пикселя на Землю) — 0,81 м, а КА GeoEye-1
(2008 г.), созданный по заказу одноименной ком-
пании, ставшей наследницей SpaceImaging, имеет
разрешение 0,41 м [6]. Налицо двойное улучшение
разрешения. Конкурент Space Imaging — компа-
ния DigitalGlobe стартовала в 2001 г. со спутни-
ком QuickBird-2 с разрешением 0,61 м. В 2007 г.
на орбиту был выведен КА WorldView-1 (раз-
решение 0,45 м), в 2008 г. — КА WorldView-2
(0,45 м) [7], а в 2014 и 2016 гг. — КА WorldView-3
и WorldView-4 с разрешением уже 0,31 м. Надо
отметить, что спутники GeoEye-1 и WorldView-1,
-2, -3, -4 создавались после выдачи правитель-
ством США лицензии на коммерческие КА с раз-
решением до 0,25 м, и их аппаратура потенциаль-
но может реализовать эти характеристики на бо-
лее низких орбитах. Однако с коммерческой точки
зрения требуется не только высокое разрешение,
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Таблиц а 2. Характеристики КА, выведенных на орбиту в период 2014–2016 гг.

но и большая полоса захвата. Поэтому оператор
космической системы DigitalGlobe [8] решил ис-
пользовать свои спутники последнего поколения на
орбитах, которые позволяют осуществлять съемку
с разрешением 31–35 см.

В техническом плане повышение разрешающей
способности реализуется либо через увеличение
диаметра и фокусного расстояния используемой оп-
тической системы, либо через уменьшение разме-
ра пикселей фотоприемных матриц, используемых
в аппаратуре, либо просто за счет уменьшения вы-
соты рабочей орбиты. На практике используются
все три способа, причем иногда одновременно.

С самого начала эры коммерческих систем
ДЗЗ были заложены два подхода к используемым
орбитам наблюдения. Первый подход ориентирован
на создание наиболее «сложных» и полнофункци-
ональных спутников, предназначенных для работы

на орбитах 700–800 км и, как правило, имею-
щих крупногабаритную оптическую систему. Такие
спутники за счет большой высоты орбиты имеют
широкую полосу обзора и хорошую оперативность
наблюдения объектов на поверхности Земли. Вто-
рой подход изначально ориентировался на исполь-
зование менее габаритных оптических систем и са-
мих спутников и при меньшей полосе обзора и опе-
ративности обеспечивал достижения примерно тех
же параметров по разрешению с круговых орбит
меньшей высоты.

Развитие этих тенденций по мере появления
все новых и новых оптико-электронных спутников
ДЗЗ показано на диаграмме (рис. 2).

На диаграмме видно, что четко выделяются
две группы спутников, указанных выше. Но при
этом видна тенденция к сближению характерной
высоты орбиты для обоих подходов. За прошедшее
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Рис. 2. Типичная высота орбиты оптико-электронных спутников ДЗЗ высокого и сверхвысокого разрешения

время развития систем ДЗЗ типичная высота орби-
ты спутников первой группы понизилась приблизи-
тельно на 100 км, а второй, наоборот, повысилась
на 50 км.

Высота рабочих орбит у спутников последне-
го поколения WorldView-3 и WorldView-4 понизи-
лась до 617 км вместо 681 и 770 км у GeoEye-1
и WorldView-2 соответственно. Это позволило до-
вести разрешение до 31 см. Аналогично высо-
та рабочей орбиты КА KompSat-3A, запущенно-
го в 2015 г., была снижена до 530 км по сравне-
нию 685 км у KompSat-3, работающего на орби-
те с 2012 г. Это позволило довести разрешение
до 0,55 вместо 0,7 м. При этом полоса захвата со-
ответственно уменьшилась до 13 км вместо имев-
шихся 16,8 км, т. к. использованы те же детекто-
ры без изменений, и длина строки фотоприемников
осталась прежней — 24000 пикселей.

Красными ромбиками на диаграмме (рис. 2)
показаны спутники, созданные по заказу других
стран. Их размещение на более высоких орби-
тах, скорее всего, объясняется принципиальным
желанием государств-разработчиков таких аппара-
тов не допустить серьезной конкуренции со сво-

ими собственными группировками и спутниками.
Так как при однотипных решениях разрешение ап-
паратуры с более высокой орбиты будет несколько
хуже. Эта версия находит подтверждение и в дру-
гих важных характеристиках, например точности
координатной привязки информации.

Статистический анализ параметров телеско-
пов, используемых в оптико-электронных системах
космического наблюдения высокого и сверхвысоко-
го разрешения, показывает, что имеют место две
тенденции изменения диаметра (апертуры) инстру-
мента (рис. 3). Одна направлена на увеличение
диаметра апертуры, а вторая, наоборот, на сни-
жение. У обеих этих тенденций одни и те же
физические корни и причины. Во-первых, это тя-
готение к двум уже упомянутым выше группам
орбит, во-вторых, ориентация на разный уровень
пространственного разрешения 0,20–0,3 м или 0,5–
1,0 м, а в-третьих, уменьшение размера пикселей
используемых фотоприемников.

В результате требования к используемой оп-
тике получаются существенно разными. Так, раз-
решение около 30 см спутников WorldView-3, -4
и GeoEye-1, обладающих высокой оперативностью,
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Рис. 3. Две тенденции изменения диаметра апертуры телескопа оптико-электронных спутников ДЗЗ высокого
и сверхвысокого разрешения

могло быть обеспечено только с высокой орбиты
и при диаметре оптики не менее 1 м. Соответствен-
но при переходе от КА Ikonos-2 и QuickBird-2 к но-
вому поколению аппаратуры наблюдения увеличи-
лись и параметры используемых оптических теле-
скопов. Диаметр апертуры составляет уже 1,1 м
вместо 0,6–0,7 м, а фокусное расстояние выросло
до 13–16 м.

Примечательно, что если в начальный период
своего развития в космических системах для полу-
чения разрешения 1 м использовалась оптика диа-
метром 0,5–0,7 м, то в настоящее время те же значе-
ния реализуются при диаметрах 35–45 см (SkySat,
DubaiSat-2, Deimos-2). Более того, создаются си-
стемы с заявленным разрешением 1 м при диамет-
ре оптики 24 см. Одной из таких систем является
группировка BlackSkyGlob, первые несколько спут-
ников которой планируется вывести на орбиту уже
в 2018 г.

Известно, что пространственное разрешение (δ)
оптико-электронных систем наблюдения имеет фи-
зический предел, который определяется дифракци-
ей света и применительно к системам космичес-

кого наблюдения зависит только от диаметра апер-
туры космического телескопа (Dob), высоты орби-
ты (Horb) и длины волны излучения (λ):

δ ≈ λ

Dob
·Horb. (1)

Это соответствует радиусу дифракционного
кружка Эйри в проекции на поверхность Земли
в надир.

В правильно спроектированной и качественно
изготовленной оптико-электронной аппаратуре ра-
диус дифракционного кружка в фокально плоско-
сти должен соответствовать размеру пикселя (p)
фотоприемной матрицы.

Соответственно проекцию на поверхность Зем-
ли (Δ) фотоприемного элемента с размером пиксе-
ля p оптической системой с фокусным расстояни-
ем (Fob) в ДЗЗ часто называют пространственным
разрешением и сокращенно обозначают аббревиа-
турой GSD (Ground Sample Distant — размер вы-
борки на поверхности Земли):

GSD ≈ p

Fob
·Horb. (2)
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Рис. 4. Степень приближения к предельному пространственному разрешению оптико-электронных спутников ДЗЗ
высокого и сверхвысокого разрешения

Отношение параметра Δ (или GSD), определя-
емого проекцией пикселей на поверхность Земли,
к величине δ, определяемой дифракцией используе-
мой оптической системы, может являться показате-
лем приближения к предельному разрешению кос-
мической аппаратуры. Принципиально важно пом-
нить, что речь идет о теоретическом дифракцион-
ном пределе.

На диаграмме (рис. 4) как раз показано от-
ношение GSD/δ для оптико-электронной аппарату-
ры различных КА высокого и сверхвысокого раз-
решения. Отношение посчитано для длины волны
0,55 мкм, что соответствует максимуму излучения
Солнца.

Из диаграммы видно, что большинство со-
временных оптико-электронных космических си-
стем высокого и сверхвысокого разрешения вплот-
ную приблизились к предельным значениям, а мно-
гие практически достигли коэффициента отноше-
ния GSD/δ, равного единице. Это свидетельству-
ет о высочайшем качестве космической оптики
(поверхности зеркал и стабильности конструкции
телескопа), а также фотоприемников и всего элек-

тронного тракта. Но даже при таких условиях
для реализации этого потенциала необходима вы-
сокая точность управлением движением КА во вре-
мя съемки и отсутствие вибраций, приводящих
к «смазу изображения».

Как уже отмечалось выше, одним из факторов,
повлиявших на повышение пространственного раз-
решения оптико-электронных систем наблюдения,
является достигнутое благодаря успехам микроэлек-
троники уменьшение размера пикселей фотоприем-
ных матриц и вообще повышение характеристик фо-
топриемников. Так, например, на американских
спутниках IKONOS-2 и QuickBird-2 в панхрома-
тическом канале использовались фотоприемники
с размером пикселей 12 мкм, а в следующих поко-
лениях спутников GeoEye-1 и WorldView-1, -2, -3,
-4 в фотоприемных устройствах используются де-
текторы с размером пикселей 8 мкм. В связи с тем,
что полоса захвата спутников наблюдения очень
важна с коммерческой точки зрения для оператив-
ного выполнения заказов съемки площадок, то су-
щественное ее уменьшение при увеличении разре-
шения не приветствуется. Поэтому длина строки
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фотоприемников в детекторах новейших американ-
ских коммерческих оптико-электронных спутниках
сверхвысокого разрешения достигла 43 тыс. пик-
селей по сравнению с 13,5 и 27 тыс. у аппа-
ратуры КА Ikonos-2 и QuickBird-2. Еще больше
(54 024 пикселей) длина строки в оптико-электрон-
ных преобразователях российских спутников ДЗЗ
«Ресурс-П» [9]. Это позволило обеспечить полосу
захвата в 38,6 км. Кстати, по сравнению со своим
предшественником «Ресурс-ДК» количество пиксе-
лей в строке увеличилось ровно в полтора раза,
а размер пикселей уменьшился также в 1,5 ра-
за до 6 микрон, то есть развитие отечественных
средств ДЗЗ идет параллельно теми же путями.

Оперативное выполнение заказов потребите-
лей, в том числе и по площадной съемке, может
достигаться не только за счет хорошей полосы за-
хваты и минимизации времени повторного наблю-
дения, но и за счет большого количества спутников
в группировке. Именно таким путем развиваются
системы наблюдения компании Planet на основе
спутников SkySat с полосой захвата около 8 км.

Повышение информационной
производительности

Увеличение пространственного разрешения
и полосы захвата, как правило, ведет к существен-
ному возрастанию количества информации, пере-
даваемой на наземные приемные пункты, и тес-
но связано с информационной производительно-
стью оптико-электронной аппаратуры. Это явля-
ется еще одной доминантой, характерной для
коммерческих систем ДЗЗ высокого разрешения.
При этом следует выделять как информацион-
ную производительность самой съемочной аппара-
туры, так и скорость и объем передаваемой циф-
ровой информации на приемные станции, а также
производительность космических систем наблю-
дения в целом. Традиционно производительность
определяют как площадь земной поверхности, сни-
маемую и передаваемую на приемные станции за
одни сутки. Информационная производительность
в первую очередь зависит от технических харак-
теристик оптико-электронной аппаратуры и слу-
жебных систем спутника. К уже упоминавшимся

длине строки фотоприемника детектора и полосе
захвата в первую очередь следует добавить объем
бортового запоминающего устройства и скорость
сброса информации через радиолинию. При этом
определяющим фактором может являться не только
возможности бортовой аппаратуры и самого спут-
ника, но и возможности сети наземных станций,
обеспечивающих как прием информации ДЗЗ, так
и управление спутником (или группировкой спут-
ников) и аппаратурой, установленной на нем.

Объем бортовой памяти оптико-электронных
спутников, используемой для хранения снимков
высокого и сверхвысокого разрешения, непрерыв-
но растет от поколения к поколению. На первом
поколении спутников, к которым следует отнести
IKONOS-2 и QuickBird-2, объем бортовой памя-
ти был относительно небольшим и составлял 64
и 128 Гбит соответственно. При этом передача дан-
ных на приемные станции выполнялась по радио-
каналу с пропускной способностью 320 Мбит/с.
Это обеспечивало съемку до 64–100 сцен на вит-
ке до заполнения памяти. Объем бортовой памя-
ти космических аппаратов нового поколения уве-
личился более чем на порядок. Для сравнения:
на GeoEye-1 он составлял 1000 Гбит, WorldView-1,
-2, -3 — 2199 Гбит, а WorldView-4 — уже
3200 Гбит. Соответственно потребовалось увели-
чить скорость передачи данных через бортовую ра-
диолинию до 740 (GeoEye-1), 800 (WorldView-1,
-2, -4) и 1200 Мбит/с (WorldView-3). Аналогич-
ную эволюцию в развитии претерпевают и косми-
ческие системы других стран. При этом следует
отметить, что радиолинии передачи информации
«космос–Земля» в X-диапазоне уже вышли практи-
чески на максимальные скорости, и в новых поко-
лениях систем активно рассматривается использова-
ние других диапазонов частот, а также исследуются
(в том числе и экспериментально) возможности пе-
редачи данных на наземные пункты по оптическим
каналам.

Эволюцию основных информационных характе-
ристик группировки американских спутников сверх-
высокого разрешения, которая принадлежит сейчас
компании DigitalGlobe, можно проследить по дан-
ным табл. 3. Группировка включает 5 спутников:
WorldView-1, GeoEye-1, WorldView-2, WorldView-3
и WorldView-4 [7, 10–13]. На сегодняшний день
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Та б лиц а 3. Информационные характеристики группировки спутников сверхвысокого разрешения компании
DigitalGlobe

это крупнейшая мировая группировка спутников
сверхвысокого разрешения, данные с которой фор-
мируют рынок услуг в этой области. Суточная про-
изводительность съемки каждого из перечислен-
ных космических аппаратов около 700 тыс. км2.
В связи с обозначившейся конкуренцией на рын-
ке данных высокого и сверхвысокого разрешения
правомерно говорить о суммарной информационной
производительности группировки спутников, при-
надлежащих одному оператору.

Важными параметрами для спутников высоко-
го и сверхвысокого разрешения является возмож-
ность снимать на одном витке площадки задан-
ной площади и разрешения, а также производить
стереосъемку определенных площадок. Для этого
платформа космического аппарата должна сделать
возможным перенацеливание на объекты, которое
на борту обеспечивается применением маховиков
(Reaction wheels) или силовых гиродинов (CMG —
Control Moment Gyro). Площадки обычно склады-

ваются из 2–8 полос, снятых на одном витке. Важ-
но, чтобы угол отклонения при съемке не превы-
шал допустимое значение. Это должно гарантиро-
вать заданное пространственное разрешение.

Повторяемость и периодичность наблюдения
одних и тех же районов космической системой
ДЗЗ — это еще одно постоянное требование, ко-
торое в значительной степени зависит от орбиталь-
ного построения. Для спутников последнего поко-
ления этот показатель достиг одного дня (то есть
съемку одних и тех же объектов можно повторить
через сутки). В начале эры коммерческих средств
ДЗЗ высокого разрешения этот показатель состав-
лял 3–7 суток. Кстати, упомянутая выше группи-
ровка спутников DigitalGlobe позволяет снимать
объекты в среднем до 4,5 раз за сутки.

Очевидно, что периодичность наблюдения непо-
средственно связана с полосой обзора космическо-
го аппарата, а следовательно, и с высотой его ор-
биты. Высота орбиты не единственный орбитальный
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параметр, определяющий периодичность (многое за-
висит от наклонения орбиты и ее эксцентрисите-
та), но именно необходимость достижения высокой
периодичности наблюдения в основном определяла
(и определяет) запуск спутников на более высокие
орбиты, как это показано на диаграмме (рис. 2).

Высокая периодичность наблюдения призвана
выявлять быстро происходящие изменения объек-
тов наблюдения. На это же направлена съемка
с высоким разрешением в режиме «живого видео».

Видеосъемка поверхности Земли
из космоса с высоким
разрешением

В последние годы стремительно набирает по-
пулярность использование космической бортовой
аппаратуры, обеспечивающей видеосъемку с вы-
соким пространственным разрешением. Сейчас
у всех на слуху спутники SkySat компании Planet,
обеспечивающие панхроматическую видеосъемку
площадок 2,0 × 1,1 км2 с разрешением 1,1 м. Фо-
топриемный тракт спутников SkуSat реализован на
кадровых КМОП-матрицах. Считывание информа-
ции происходит с высокой частотой кадров, поэто-
му реализация режима видеонаблюдения является
естественным техническим решением, вытекаю-
щим из архитектуры аппаратуры. Для получения
панхроматических видеороликов спутник наводит-
ся на интересующий объект и удерживает его
на своей линии визирования. При этом движение
изображения в фокальной плоскости на оси визи-
рования практически останавливается. Некомпен-
сированными остаются только погрешности, свя-
занные с точностью систем стабилизации систем
управления движением. Аппаратура SkySat обес-
печивает получение 90 секундных видеороликов
в формате HD 1920×1080 с частотой кадров 30 Гц.
Формат представления данных MP4. По просьбе
заказчика могут представляться данные в расши-
ренном формате 2560× 1080 пикселей.

Однако компания Planet с ее спутниками
SkySat не является пионером в этом направле-
нии космических систем наблюдения. В далеком
1994 г. немецкая DLR в сотрудничестве с Бер-
линским техническим университетом создала спут-

ник Tubsat-B, который был выведен на орбиту
совместно со спутником «Метеор-3». Проект носил
в основном учебный характер. Спутник был осна-
щен видеокамерой на основе матрицы APS форма-
том всего 384 × 288 пикселей и имел разрешение
23× 30 м. Это был первый опыт, и КА проработал
на орбите только 39 дней. Идея получила продол-
жение в микроспутнике DLR-Tubsat (1999 г.), ко-
торый имел в своем составе уже три видеокамеры
с разрешением 375, 120 и 6 м. Камеры были со-
зданы на основе кадровых матриц ПЗС форматом
750 × 580 пикселей размером 8 × 8 мкм и отли-
чались только характеристиками использованных
объективов. Фокусное расстояние камеры с мак-
симальным разрешением составляло 1000 мм, что
обеспечило поле зрение видеокадра 6× 4,6 км при
разрешении 6 м. Данные непосредственно переда-
вались на Землю в аналоговом виде в стандар-
те PAL.

Следующие модификации этого КА LAPAN-
Tubsat, LAPAN-A2 [14] (с разрешением 6 м) со-
здавались уже по заказу Индонезии. Индонезия
отработала методики контроля судоходства с ис-
пользованием видеосъемки. При этом нужно иметь
в виду, что спутники, разработанные DLR, управ-
ляются и наводятся на объекты с помощью джой-
стика в режиме реального времени непосредствен-
но в момент съемки. Камера КА LAPAN-A2 име-
ет функции автоматического целеуказания для ор-
ганизации взаимодействия с системой управления
во время съемки. Некоторые из реализованных
проектов спутников высокого разрешения с аппара-
турой, обеспечивающей получение видеороликов,
показаны в табл. 4.

В 2015 г. Китай запустил одновременно два
спутника, Lingqiao Video-A и Lingqiao Video-В,
ориентированных только на видеосъемку. Спутни-
ки оснащены камерами сверхвысокой четкости 4К
форматом 3840 × 2160 пикселей. Размер наблюда-
емого кадра 4,3× 2,4 км2 и длительность видеоза-
писи 120 с существенно превышают характеристи-
ки аппаратуры SkySat. В дальнейшем КНР пла-
номерно наращивал группировку таких спутников
и 19 января 2018 г. вывел на орбиту очередные два
спутника с аппаратурой видеосъемки Lingqiao-08
и Lingqiao-09. Эти спутники с порядковыми номе-
рами 8 и 9 вошли в группировку Jilin-1 [15, 16].

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКОЕ ПРИБОРОСТРОЕНИЕ И ИНФОРМАЦИОННЫЕ СИСТЕМЫ т. 5 вып. 3 2018



НОВЫЕ ГОРИЗОНТЫ КОСМИЧЕСКИХ СИСТЕМ ОПТИКО-ЭЛЕКТРОННОГО НАБЛЮДЕНИЯ ЗЕМЛИ 27

Та б лиц а 4. Спутники ДЗЗ с аппаратурой съемки видео высокого разрешения

Уже через 8 часов после запуска были получены
видеоданные о трафике в районе Kunming.

На протяжении нескольких лет на МКС экс-
плуатируется камера Iris канадской фирмы Urthe-
cast с разрешением 1 м, осуществляющая съемку
цветных роликов длительностью до 60 с с часто-
той 3 кадра в секунду. Запуск все новых и но-
вых спутников ДЗЗ, таких как Kent Ridge-1 (Син-
гапур), Carbonite-1 (Великобритания), свидетель-
ствует о развитии этого направления.

В настоящее время данные видеосъемки ис-
пользуются для контроля транспортного трафика
как на суше, так и на морских и речных ком-
муникациях, в портах и на рейдах, мониторин-
га работы промышленных объектов, строительства,
разработки полезных ископаемых открытым спосо-
бом, мониторинге чрезвычайных ситуаций и т.п.
Следует ожидать появления специализированных
приложений и программных средств для реше-
ния специфических задач, основанных на получен-
ных космических видеоданных в режиме, близком
к реальному. Однако говорить о настоящем непре-
рывном видеомониторинге можно будет говорить
только при развертывании очень крупных спутни-
ковых группировок, которые, сменяя друг друга,

обеспечат постоянное наблюдение объектов (или
квазипостоянное), а не эпизодическое по полторы-
две минуты, как в настоящее время. Правда, облач-
ность и темное время суток будут вносить в этот
процесс существенные коррективы.
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Аннотация. В статье рассматриваются технологические модели формирования базовых продуктов по данным российских кос-
мических систем ДЗЗ типа «Метеор-М», «Канопус-В», «Ресурс-П», включая особенности интеграции с наземным комплексом
приема, обработки, хранения и распространения космической информации (НКПОР) Оператора космических систем дистан-
ционного зондирования Земли. Демонстрируется целесообразность и перспективность применения технологии GPGPU в связи
с необходимостью формирования стандартных базовых продуктов по данным НКПОР уровня 0 CEOS. Рассматриваются тех-
нологические модели формирования тематических базовых продуктов: одноэтапный и многоэтапный технологические контуры.
Обоснованы преимущества каждого из подходов. Представлена модель управления технологиями формирования базовых про-
дуктов, реализованная в виде программного каркаса.

Приведены особенности специализации технологических моделей под аппаратно-технологическую инфраструктуру: фраг-
ментирование системы хранения данных на различные RAID-группы, обеспечивающие операционные процессы формирования
и аккумулирования базовых продуктов; применение типовых вычислительных узлов формирования базовых продуктов.

Вычислительные возможности системы сконфигурированы в обеспечение формирования стандартных базовых продук-
тов — более 500 Гбайт в сутки (по данным КМСС КА «Метеор-М» и ПСС/МСС КА «Канопус-В»). Определены вычислитель-
ные возможности системы по формированию тематических базовых продуктов — более 4 Тбайт в сутки (на примере обработки
данных КМСС КА «Метеор-М»).
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Abstract. Technological models of remote sensing basic products (BP) formation based on data from Russian remote sensing space
systems Meteor-M, Kanopus-V, Resurs-P are considered in the paper. The paper also encompasses the particularities of integration
with the ground-based complex of satellite information acquisition, processing, archiving and distribution (NKPOR) of the Operator
of Russian remote sensing space systems. The practicability and potential of GPGPU technology application are demonstrated
in connection with the need of standard (CEOS Level 0) basic product formation to be based on NKPOR data. The following
technological models of thematic BP formation are considered: one-stage and multiple-stage technological contours. The advantages
of each technological contour are validated. A management model for BP formation technologies is presented and implemented
as a program framework.

The specific features of specializing technological models for a hardware-technological infrastructure include the following:
data storage system fragmentation into various RAID-groups ensuring operational processes of BP formation and accumulation;
application of typical computing nodes for BP formation. System computational possibilities are configured to provide standard BP
formation — more than 500 GB per day (based on Meteor-M KMSS and Kanopus-V PSS/MSS data). The system computational
possibilities for thematic BP formation are estimated — more than 4 TB per day (based on example KMSS Meteor-M data
processing).

Keywords: basic products bank, standard basic product, thematic basic product, remote sensing dataflow processing, technological
model of basic products formation, GPGPU, program framework for management of basic products formation technologies
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Введение

Технологии обработки данных дистанционно-
го зондирования Земли (ДЗЗ) наземного комплек-
са приема, обработки, хранения и распростране-
ния космической информации (НКПОР) Оператора
космических систем дистанционного зондирования
Земли (КС ДЗЗ) в части формирования инфор-
мационных продуктов (ИП) уровня 1C/1D CEOS
являются преимущественно автоматизированными.
Такой подход обусловлен необходимостью обработ-
ки потенциально любых данных, полученных в том
числе при условиях съемки, непригодных для авто-
матической обработки в силу конструктивных осо-
бенностей съемочной аппаратуры (например, для
данных «Канопус-В» перепад высот более 1 км на-
блюдаемой местности не позволяет выполнить син-
тез спектральных каналов «строгими» методами)
либо при нештатной работе бортовой аппаратуры.

Под технологиями потоковой обработки дан-
ных ДЗЗ будем понимать совокупность алгорит-
мического и программного обеспечения автомати-
ческого формирования информационных продуктов
ДЗЗ, специализированную под заданную аппарат-
но-технологическую инфраструктуру. В работе [1]
рассматривается геоинформационный сервис «Банк
базовых продуктов» (ГС ББП), предназначенный
для обеспечения федеральных и региональных ор-
ганов исполнительной власти Российской Федера-
ции базовыми продуктами, формируемыми по дан-
ным российских и зарубежных КС ДЗЗ на осно-
ве технологий потоковой обработки данных ДЗЗ.
Обобщенная модель сервиса рассмотрена в рабо-
те [2] и представляет собой асинхронную схему,
включающую этапы регистрации заказа по сред-
ствам веб-интерфейса, формирование информаци-
онных продуктов выбранных сцен заказа, а также
предоставление сформированного заказа для ска-
чивания с использованием сети Интернет по прото-
колу HTTP. Особенности реализации приведенной
схемы описаны в работе [3], включая программные
компоненты администрирования ресурсами и пото-
ковой обработки данных ДЗЗ, аппаратное обеспе-
чение вычислительной системы и др.

В рамках настоящей статьи рассматриваются
взаимодействие НКПОР Оператора КС ДЗЗ и ГС
ББП в части построения технологий потокового

формирования ИП ДЗЗ уровня 1C/1D CEOS, при-
годных для создания базовых продуктов в автомати-
ческом режиме. Алгоритмическое обеспечение этих
технологий частично рассмотрено в работах [4–7].
Кроме того, в статье приводится модель унифици-
рованного программного каркаса управления тех-
нологиями потоковой обработки данных ДЗЗ, при-
меняемыми в том числе для технологий ГС ББП.

Виды базовых продуктов ДЗЗ

В работе [2] введены понятия первичного
и вторичного базового продукта. Уточним эти по-
нятия с учетом специфики обработки информации
ДЗЗ в НКПОР и специфики обработки информа-
ции ДЗЗ в ГС ББП, а также расширения номен-
клатуры базовых продуктов.

Стандартные первичные продукты (СПП) —
данные после первичной обработки, прошедшие пер-
вичные радиометрическую и геометрическую кор-
рекции, географически привязанные, трансформиро-
ванные на среднюю плоскость либо с использова-
нием цифровой модели рельефа. Как правило, СПП
распространяются НКПОР российских КС ДЗЗ.

Стандартные базовые продукты (СБП) —
данные после первичной либо стандартной пер-
вичной обработки, прошедшие входной контроль,
точную географическую привязку по орбиталь-
ным данным (и/или с использованием опорной ин-
формации), точную радиометрическую коррекцию
(при необходимости кросс-калибровку по опор-
ным спутниковым данным), атмосферную коррек-
цию, представленные в унифицированном формате,
необходимом для потокового создания тематиче-
ских базовых продуктов. Такие данные сопоста-
вимы для разных моментов наблюдения и разных
приборов одного класса. Являются уточнением пер-
вичного базового продукта ДЗЗ [2].

Тематические базовые продукты (ТБП) —
данные, полученные в результате потоковой обра-
ботки стандартных базовых продуктов, содержа-
щие наборы восстановленных по данным ДЗЗ гео-
физических параметров наблюдаемых объектов или
явлений, их интегральные характеристики в виде
спектральных индексов, а также данные в виде
композитных изображений, включая бесшовные

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКОЕ ПРИБОРОСТРОЕНИЕ И ИНФОРМАЦИОННЫЕ СИСТЕМЫ т. 5 вып. 3 2018



32 А.Н.МАРКОВ, А.И.ВАСИЛЬЕВ, Д.В. СТЕПАНОВА И ДР.

сплошные покрытия, формируемых на основе раз-
новременных наблюдений. Являются расширением
понятия вторичного базового продукта ДЗЗ [2].

На риc. 1 приведена обобщенная технологи-
ческая модель формирования базовых продуктов,
включающая непосредственно ГС ББП, в рамках
которой формируются ТБП на основе СБП, а так-
же стек технологий интеграции ГС ББП и НКПОР
Оператора КС ДЗЗ.

Рис. 1. Обобщенная технологическая модель формирова-
ния базовых продуктов ГС ББП: X — НКПОР Операто-
ра КС ДЗЗ, PS — входной контроль СПП и формирова-
ние СБП, A — архив и каталог СБП, PT — формирова-
ние ТБП, Z — средства распространения сформирован-
ных ТБП, стрелки — направления движения данных ДЗЗ

В соответствии с приведенной моделью возмож-
ность формирования ТБП обусловливается этапом
входного контроля СПП и последующего формиро-
вания СБП. Как следствие, СБП соответствуют под-
множеству СПП. Невозможность применения всего
множества СПП для формирования ТБП на основе
отечественных данных компенсируется использова-
нием данных зарубежных КС ДЗЗ (получаемых из
открытых источников). В табл. 1 приведено соот-
ветствие приведенных ИП ДЗЗ уровням обработки
CEOS, а также множеству данных КС ДЗЗ.

Т а б лиц а 1. Соответствие ИП ДЗЗ уровням обработки
CEOS, а также множеству данных ДЗЗ, используемых

для формирования соответствующих ИП

ИП ДЗЗ Уровень
CEOS

Данные ДЗЗ

СПП 0-1D Российские (все множество)

СБП 1A-1D Российские (подмножество),
зарубежные

ТБП 2A и выше Российские (подмножество),
зарубежные

Технологические модели
формирования СБП

Рассмотрим технологические особенности фор-
мирования СБП с использованием данных от раз-
личных съемочных систем отечественных КА ДЗЗ
и на основе СПП различных уровней обработки.

1. Технологическая модель формирования
СБП по данным КА «Канопус-В»

В НКПОР предусмотрена регламентирован-
ная обработка данных ПСС/МСС КА «Канопус-В»
до уровня 1D CEOS, при этом относительная ра-
диометрия, синтез спектральных каналов и георе-
ференцирование, включая контроль их качества,
реализуются оператором в автоматизированном ре-
жиме. Входной контроль ГС ББП для этих данных
заключается в каскадной фильтрации по критери-
ям полноты данных и метаданных (углов визиро-
вания, Солнца, географических координат и др.).
Дополнительно в рамках входного контроля реа-
лизуется фрагментирование данных маршрута на
условные кадры (с перекрытием 5–10%), форми-
рование маски качества кадров (фрагментов марш-
рута), автоматическая оценка облачности (на ос-
нове эвристик), формирование пакета метаданных,
включая построение обзорных изображений кад-
ров, а также конвертация полноразмерных растро-
вых данных в формат хранения ГС ББП.

Таким образом, с учетом автоматизирован-
ной обработки (с участием оператора) данных
ПСС/МСС КА «Канопус-В» до уровня 1D CEOS,
а также незначительных ежесуточных объемов
выходной продукции (около 150 Гбайт) для вы-
числительно несложных задач входного контроля
в данном случае применима модель линейного кон-
вейера (см. рис. 2). Дополнительная оптимизация
под вычислительные ресурсы сервера достигается

Рис. 2. Модель линейного конвейера соответствует тех-
нологии формирования СБП по данным ПСС/МСС
КА «Канопус-В» уровня обработки 1D CEOS: S — бу-
фер НКПОР, A — архив и каталог ГС ББП, P — узел
обработки; стрелки определяют направление движения

данных
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применением технологии OpenMP, в частности
при выполнении задач конвертации в заданную
проекцию.

2. Технологическая модель формирования
СБП по данным КМСС КА «Метеор-М»

Для данных КМСС КА «Метеор-М», в рамках
НКПОР работает штатная технология автоматиче-
ской обработки данных до уровня 1B CEOS [8], при
этом в ходе обработки обеспечивается фрагмента-
ция маршрутов на условные кадры («гранулы» в со-
ответствии с терминологией [8]). В данном случае
входной контроль, помимо каскадной фильтрации
(аналогичной обработке данных КА «Канопус-В»),
дополнительно включает оценку качества радио-
метрии и синтеза спектральных каналов, а так-
же оценку точности навигационных данных. Кро-
ме того, выполняется расчет параметров RPC
(коэффициенты рациональных полиномов), транс-
формирование данных в картографическую проек-
цию (в формате СБП), оценка облачности, а также
формирование маски качества и пакета метадан-
ных, включая обзорные изображения.

Потоковое формирование СПП уровня обработ-
ки 1B CEOS в НКПОР (до 150 Гбайт в сутки)
в совокупности с вычислительно-сложными про-
цедурами входного контроля данных КМСС КА
«Метеор-М» (в частности, задачи ортотрансфор-
мирования) обусловливают применение подходов
к распараллеливанию, например на основе моде-
ли master-slave (см. рис. 3). В соответствии с этой
моделью master обеспечивает распределение дан-
ных по потокам (или вычислительным узлам) обра-
ботки данных (slave). Опционально каждый slave
задействует заданное количество вычислительных
ядер сервера (с целью применение технологии
OpenMP для задачи трансформирования).

3. Технологическая модель формирования
СБП по данным ШМСА-ВР КА «Ресурс-П»

Технологии НКПОР Оператора КС ДЗЗ не пре-
дусматривают потоковое формирование СПП по
данным ШМСА-ВР КА «Ресурс-П» в автоматиче-
ском режиме. СПП формируются по заявкам по-
требителей на заданную область интереса в авто-
матизированном режиме (с участием оператора),

Рис. 3. Модель распараллеливания master-slave соот-
ветствует технологии формирования СБП по данным
КМСС КА «Метеор-М» уровня обработки 1B CEOS:
S — источник (буфер НКПОР), А — архив и каталог
ГС ББП, M — узел распределения данных по узлам об-
работки Pi; стрелки определяют направление движения

данных

в частности в обеспечение контроля качества
формируемых информационных продуктов. Таким
образом, в рамках входного контроля выполня-
ется автоматическое формирования СБП уровня
1C/1D CEOS на основе СПП уровня 0 CEOS.
Более подробно особенности обработки данных
ШМСА-ВР КА «Ресурс-П» рассмотрены в рабо-
те [7], включая специализацию алгоритмов обра-
ботки под графические процессоры общего назна-
чения (GPU).

Применения технологий вычисления на графи-
ческих процессорах (GPGPU) для задач обработ-
ки данных ДЗЗ, например проецирования в задан-
ную картографическую проекцию, ортотрансфор-
мирования, поиска опорных и связующих точек
и др., обусловливают предельную производитель-
ность в силу соответствия матричной модели дан-
ных ДЗЗ SIMD-модели параллельной обработки
данных GPU. Результаты тестирования аппаратного
обеспечения и технологий параллельной обработки
на примере задачи ортотрансформирования данных
Геотон-Л1 КА «Ресурс-П» приведены в табл. 2.

Таким образом, применение технологии
GPGPU позволяет использовать простые моде-
ли бизнес-процессов типа линейный конвейер
(см. рис. 2) для формирования СБП по данным
ШМСА-ВР КА «Ресурс-П». Более того, с учетом
вычислительных возможностей GPU (см. табл. 2)
в целом целесообразна специализация технологий
формирования СБП под GPGPU, за счет чего
возможна обработка данных со скоростью, соот-
ветствующей современным (на 2018 г.) дисковым
SSD-системам (300–500 Мбайт/с) в обеспечение
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Т а б лиц а 2. Результаты тестирования технологий
параллельной обработки и аппаратного обеспечения
(на примере задачи ортотрансформирования данных

Геотон-Л1 КА «Ресурс-П»)

Конфигурация Технология
Производи-
тельность,
Мбайт/с

Intel i7-4820K CPUx4
HTT(x2)

OpenMP 12

Intel i7-4820K CPUx4
HTT(x2)

OpenCL 30

Xeon E5-2670 v2
CPUx10 (2 шт.)

OpenMP 44

Xeon E5-2670 v2
CPUx10 (2 шт.)

OpenCL 96

NVidia GeForce
GTX 760

OpenCL/CUDA 140

NVidia Tesla K40c OpenCL/CUDA 349

оперативности предоставления базовых продуктов
потребителям. Существенным ограничением ис-
пользования технологии GPGPU остается необхо-
димость специальной оптимизации отдельных ал-
горитмов под архитектуру GPU (примеры такой оп-
тимизации приведены в [9,10]).

Технологические модели
формирования ТБП

ГС ББП предусматривает две возможных тех-
нологических модели формирования ТБП: 1) од-
ноэтапная схема формирования множества пакетов
выходной продукции для выбранных потребителем
сцен; 2) многоэтапная схема формирования едино-
го пакета выходной продукции для выбранных по-
требителем сцен.

1. Одноэтапная модель. Данный подход яв-
ляется тривиальным и предусматривает одноэтап-
ную схему обработки — формирование ТБП в виде
независимого пакета выходной продукции для каж-
дой сцены заказа потребителя. На рис. 4 приведен
соответствующий граф: A — архив СБП, Pi — узел
формирования всего возможного множества ТБП
для соответствующей i-й сцены, Z — буфер выход-
ной распространяемой продукции.

Рис. 4. Одноэтапная модель формирования ТБП: A —
архив СБП, Pi — узел формирования всего возможного
множества ТБП для соответствующей i-й сцены заказа,
Z — буфер выходной распространяемой продукции

Эта модель находит применение при условии
возможности формирования всего множества ТБП
на любом из узлов, в частности при вырезании об-
ласти интереса (на основе shp-файлов, представ-
ленных потребителями) для СБП, при расчете ве-
гетационных индексов и др. При наличии мно-
жества узлов, обеспечивающих возможность фор-
мирования ТБП только для специализированных
условий, например аппаратного либо общесистем-
ного обеспечения, такая модель недопустима.

2. Многоэтапная модель. Данный подход
предусматривает (на 2018 г.) трехэтапную схему
обработки — формирование ТБП в виде едино-
го пакета выходной продукции для всего множе-
ства сцен заказа потребителя. На рис. 5 приведен
соответствующий граф: A — архив СБП, BP —
подготовка выбранных СБП к обработке, Pi —
специализированный узел формирования заданного
возможного множества ТБП для соответствующей
i-й сцены, BR — формирование единого пакета

Рис. 5. Многоэтапная модель формирования ТБП:
A — архив СБП, BP — подготовка выбранных СБП
к обработке, Pi — специализированный узел формиро-
вания заданного возможного множества ТБП для соот-
ветствующей i-й сцены, BR — формирование единого
пакета ТБП заказа, Z — буфер выходной распространя-

емой продукции
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ТБП заказа, Z — буфер выходной распространя-
емой продукции.

Эта модель учитывает ограничения одноэтап-
ной схемы и в общем случае может предусматри-
вать каскадную модель обработки (данные могут
быть обработаны последовательно на различных
узлах обработки, узлы BP и BR в данном случае
выступают в качестве промежуточных буферов-аг-
регаторов), соответствующую программной модели
Map-Reduce.

Программный каркас управления
технологиями формирования БП

В обеспечение унификации управления техно-
логическими моделями предлагается специализиро-
ванный программный каркас. В основу этого про-
граммного каркаса легли решения компонента ад-
министрирования ресурсами, приведенного в рабо-
те [3] и доработанные в части более универсаль-
ной и гибкой конфигурации сценариев, разработан-
ных на основе технологических моделей формирова-
ния БП.

Программная модель каркаса представляет со-
бой иерархическую трехуровневую сеть (см. рис. 6):
– верхний уровень обеспечивает инициацию
и диспетчеризацию заказов в зависимости от
типа сценария, отказоустойчивость и баланси-
ровку путем распределения заказов по типо-
вым структурным компонентам каркаса сред-
него уровня;

– средний уровень обеспечивает декомпозицию
сценариев заказов на элементарные задачи, рас-
пределение и назначение элементарных задач
сценария соответствующим типовым структур-
ным компонентам каркаса низкого уровня;

– низкий уровень обеспечивает мониторинг вы-
числительных ресурсов и выполнение эле-
ментарных задач технологических сценариев,
в том числе обмен полноразмерными данными
между вычислительными узлами.
На рис. 7 приведена модель управления техно-

логическими контурами формирования СБП, в соот-
ветствии с которой компонента типа D развернута
на узле M, обеспечивающем мониторинг СПП
в буфере НКПОР. В данном случае распределение

Рис. 6. Трехуровневая модель управления технологиями
формирования БП: D, K, W — структурные компоненты
верхнего, среднего и нижнего уровней соответственно.
Стрелками показаны возможные направления управля-

ющих команд программного каркаса

Рис. 7. Модель управления технологическим контуром
формирования СБП: компонент K развернут на отдель-
ном узле, компонент D развернут на узле M (мониторин-
га СПП НКПОР), низкоуровневые компоненты W раз-
вернуты на вычислительных узлах P. Обычные стрел-
ки — управляющие команды программного каркаса, тол-
стые стрелки — направление движения данных ДЗЗ,
пунктирные стрелки — направление движения метадан-

ных СПП

СПП по вычислительным узлам P осуществляется
на уровне компонента K. На рис. 8 приведена
модель управления технологическими контурами
формирования ТБП, в соответствии с которой ком-
понента типа D реализована в рамках компонен-
та распространения ГС ББП, узлы BP и BR мож-
но объединить в виде одного технологического уз-
ла подготовки. В таком случае введение на низ-
ком уровне распределения по ролям (узел обработ-
ки и узел подготовки) позволяет конфигурировать
контуры формирования БП, соответствующие раз-
личным технологическим моделям на основе типо-
вых узлов.

Определим особенности реализации програм-
много каркаса управления технологиями формиро-
вания БП:

1) высокоуровневые компоненты реализованы
в виде отдельных управляющих приложений
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Рис. 8. Модель управления технологическим контуром
формирования ТБП: компонент K развернут на отдель-
ном узле, компонент D развернут в сегменте распро-
странения ГС ББП, низкоуровневые компоненты W раз-
вернуты на вычислительных узлах подготовки B и вы-
числительных узлах обработки P. Обычные стрелки —
управляющие команды программного каркаса, толстые

стрелки — направление движение данных ДЗЗ

мониторинга новых СПП из НКПОР в рамках
технологий формирования СБП и в рамках
логики web-api ГС ББП для технологий
формирования ТБП;

2) среднеуровневые компоненты реализованы
в виде приложений, взаимодействующих с БД
(администрирования), и построены на осно-
ве разработанных статусных моделей заявок
и элементарных задач;

3) низкоуровневые компоненты реализованы
в виде кросс-платформенных приложений,
обеспечивающих инициализацию исполняе-
мых скриптов и приложений в технологиях;

4) взаимодействие между структурными компо-
нентами различных уровней реализовано по-
средством протокола TCP/IP в виде обмена
JSON-сообщениями.

Конфигурирование вычислительных
ресурсов в обеспечение технологий
формирования БП

В соответствии с [3] аппаратно-технологиче-
ская инфраструктура предусматривает распределе-
ние дискового пространства системы хранения дан-
ных (СХД) и серверных мощностей (по количеству
вычислительных ядер и оперативной памяти) меж-
ду вычислительными узлами компонентов ГС ББП.

Характеристики СХД определяют пиковую
производительность вычислительной системы и яв-
ляются критически важными при конкурентном
обращении к одному ресурсу различных вычис-

лительных узлов. В связи с этим была прове-
дена серия экспериментов по оценке характери-
стик read/write для СХД, сконфигурированной
для решения различных задач с использованием
RAID-технологий: RAID 0 — для операцион-
ных задач формирования БП, скорость обработ-
ки которых приоритетна относительно надежно-
сти; RAID 5 — для задач оперативного хранения
и распространения БП, отказоустойчивость кото-
рых приоритетна относительно количества IOPS.

Оценка скорости копирования файлов разме-
ром 10–20 Гбайт СХД→СХД (операции чтения
и записи выполняются на одном СХД) проводи-
лась на основе серии экспериментов (не менее 10),
по результатам которой RAID 0 (2D) — 80–
100 Мбайт/с, RAID 5 (3D+ 1P) — 70–90 Мбайт/с.
Кроме того, было проведено сравнение RAID 0 (2D)
и RAID 0 (4D), при одновременном копировании
двух файлов (20 Гбайт каждый) для каждой из
RAID-групп. Полученные результаты демонстриру-
ют преимущество в скорости RAID 0 (4D) около
30–35% и, как следствие, использование двух
RAID 0 (2D) обеспечат выше скорость копирова-
ния по сравнению с одним RAID 0 (4D).

Распределение серверных мощностей вычисли-
тельной системы осуществлялось путем выделения
типовых узлов, конфигурация которых приведена
в табл. 3:

1. Вычислительный узел (ВУ) предназначен для
формирования СБП и ТБП на основе ресурсов
выделяемых посредством виртуализации.

2. GPU-node (GPUN) предназначен для высоко-
нагруженных расчетов, в частности формиро-
вания СБП на основе данных ДЗЗ уровня
0 CEOS.

3. Технологический узел (ТУ) предназначен для
обслуживания мониторинговых задач либо бу-
феров хранения БП ДЗЗ.

4. Сервисный узел (СУ) предназначен для под-
держки веб-приложений и веб-сервисов, нетре-
бовательных к количеству вычислительных
ядер и ограниченно требовательных к ресур-
сам оперативной памяти.

На основе типовых узлов были сконфигуриро-
ваны технологические контуры формирования БП
по данным отечественных КС ДЗЗ. В табл. 4 приве-
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Та б лиц а 3. Конфигурация типовых узлов серверных
мощностей вычислительной системы

Тип узла Аппаратная
конфигурация

ОС

Вычислительный VM 8 ядер,
8–16 Гбайт ОЗУ

Windows/
Linux

GPU-узел Xeon E5-2670, 128 Гбайт
ОЗУ, NVidia K40c

Windows

Технологический VM 1–2 ядра,
2–4 Гбайт ОЗУ

Linux

Сервисный VM 2–4 ядра,
4–16 Гбайт ОЗУ

Linux

дены результаты оценки производительности сфор-
мированных контуров (в том числе количество одно-
временно исполняемых потоков обработки на узле).

Конфигурация контуров формирования СБП
осуществлялась в соответствии с объемом посту-
пающей из НКПОР информации. Производитель-
ность контуров оценивалась из условия обработки
множества маршрутов СПП за определенный про-
межуток времени (1–3 ч).

Конфигурация контура формирования ТБП
осуществлялась путем максимизации количества
ТБП, которые можно сформировать за сутки, на
основе одной RAID 0 группы из двух дисков,
для множества вычислительных узлов обработки.
Для этого модель, представленная на рис. 5, была
сформирована в виде единичного узла подготовки
(реализует задачи подготовки к обработке и фор-

Т а б лиц а 4. Конфигурация технологических конту-
ров формирования БП (технологии СБП демонстрируют
производительность в виде средний объем СПП в сут-
ки/пиковый объем СПП в сутки/производительность

в сутки)

Контур Конфигурация
контура

Производитель-
ность, Гбайт/сут

«Канопус-В»
СБП

1*ВУ (3 потока) 150/400/500

«Метеор»
СБП

1*ТУ+ 1*ВУ
(3 потока)

75/140/150

«Ресурс-П»
СБП

1*GPUN (1 поток) 10/30/ более 1000

Многоэтап-
ный ТБП

1*ТУ (2 потока)+
+ 5*ВУ (1 поток)

более 1000

мирование единого пакета заказа) на базе техноло-
гического узла (в соответствии с табл. 3) и множе-
ства узлов обработки — вычислительных узлов.

На рис. 9 представлена зависимость количе-
ства обрабатываемых сцен от количества узлов
обработки. Номенклатура формируемых продуктов
для каждой сцены включала спектральные каналы
в величинах спектральной плотности энергетиче-
ской яркости на верхней границе атмосферы (со-
ответствуют СБП (TOA_L)), спектральный коэф-
фициент отражения на верхней границе атмосфе-
ры (TOA_Ro), вегетационные индексы (NDVI, SR,
RGR, BAI). Размер выходного архива продукции
для одной сцены составлял около 0,8–1 Гбайт.

Рис. 9. Зависимость количества обрабатываемых сцен
(на примере данных КМСС «Метеор-М») от количе-
ства узлов обработки: красный график — полный техно-
логический процесс трехэтапной модели формирования
ТБП, синий — тот же технологический процесс, но без

этапа формирования единого пакета

Сконфигурированный технологический кон-
тур, развернутый на базе RAID 0, является элемен-
том тиражирования и, соответственно, количество
обрабатываемых сцен линейно зависит от возмож-
ностей аппаратно-технологической инфраструктуры.
Таким образом, в соответствии с [3] можно развер-
нуть не менее трех контуров и обеспечить обработ-
ку более 4500 сцен в сутки (данных оперативного
архива). Для рассматриваемой (в ходе тестирова-
ния) номенклатуры продуктов это составляет более
4 Тбайт в сутки.

Заключение

1. Рассмотрена обобщенная технологическая
модель формирования БП и специализированные
модели формирования СБП по данным россий-
ских КА ДЗЗ типа «Канопус-В», «Метеор-М»
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и «Ресурс-П». Приведено обоснование использова-
ния технологий GPGPU в обеспечение формирова-
ния СБП; экспериментально подтверждена высокая
производительность и простота формирования тех-
нологических моделей.

2. Рассмотрены технологические модели фор-
мирования ТБП: 1) одноэтапный сценарий, обес-
печивающий удобное масштабирование в части
производительности, но неэффективное масштаби-
рование в части расширения номенклатуры БП
и доступных ресурсов; 2) многоэтапный сцена-
рий, обеспечивающий эффективное масштабирова-
ние в части расширения номенклатуры БП и ис-
пользования доступных вычислительных ресурсов.

3. Приведена унифицированная программная
модель каркаса управления технологиями форми-
рования БП, показана специализация технологий
СБП и ТБП под эту программную модель.

4. Приведены особенности конфигурации вы-
числительных ресурсов в обеспечение технологий
формирования БП: 1) определены характеристики
типовых RAID-групп в обеспечение операционных
задач формирования БП и задач аккумулирования
БП; 2) сконфигурированы типовые виртуальные ма-
шины в обеспечение отказоустойчивости и масшта-
бируемости технологий формирования БП; 3) вы-
числительная система обеспечивает формирование
более 500 Гбайт СБП и 4 Тбайт ТБП в сутки.
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Аннотация. В данной работе проведен обзор универсальной аппаратно-программной реализации алгоритма интерливинга
для помехозащищенной передачи графической информации низкого разрешения с борта метеоспутников, созданной на основе
рекомендаций Координационной группы по метеорологическим спутникам. Рассмотрены вопросы проведения эксперимента
с целью оценки возможности создания универсального адаптивного алгоритма интерливинга.

Приведены параметры международного формата LRPT и рекомендуемый порождающий полином для вычисления кон-
трольной суммы (CRC), применяемой при кодировании и декодировании измерительной информации.

Рассмотрен пример генерации проверочных слов (P и Q) путем побитового сложения по модулю 2 контрольной суммы
CRC, обеспечивающих исправление как одиночных ошибок, так и двойных ошибок в слове.

Ключевые слова: помехозащищенное кодирование, передача информации, ПЛИС, порождающий полином

Application of Interleaving in the Adaptive Channel
for Measurement Data Transfer

D. I.Kosarev, postgraduate student, contact@spacecorp.ru
Joint Stock Company “Russian Space Systems”, Moscow, Russia

T.T.Mamedov, Cand. Sci. (Engineering), contact@spacecorp.ru
Joint Stock Company “Russian Space Systems”, Moscow, Russia

V.A.Blagodirev, Cand. Sci. (Engineering), contact@spacecorp.ru
Joint Stock Company “Russian Space Systems”, Moscow, Russia

Abstract. This paper provides an overview of the universal hardware and software implementation of the interleaving algorithm for
noise-protected transmission of low-resolution graphical information from a meteorological satellite based on the recommendations
of the Coordination Group for Meteorological Satellites. The questions of carrying out the experiment with the purpose of evaluating
the possibility of creating a universal adaptive algorithm of interleaving are considered.

The parameters of the international LRPT format and the recommended generating polynomial for calculating the checksum
(CRC) used for encoding and decoding the measurement information are given.

An example of generation of test words (P and Q) is considered by bitwise modulo 2 addition of the CRC checksum, which
provide correction of both single errors and double errors in the word.

Keywords: noise-resistant encoding, information transfer, FPGA generating polynomial



40 Д.И.КОСАРЕВ

В процессе разработки и реализации радио-
линий для передачи цифровых информационных
потоков важно обеспечивать устойчивость к дей-
ствию естественных и преднамеренных помех.
Многие ошибки, возникающие в результате внеш-
него воздействия на радиосигнал, не одиночны
по времени и возникают пачками. В подобных
случаях длительности воздействующего мешающе-
го сигнала достаточно для возникновения ошибок
в нескольких подряд идущих битах.

Для сохранения целостности передаваемой ин-
формации применяются разнообразные алгоритмы
помехозащищенного кодирования. Чаще всего они
представляют собой комплекс нескольких методов,
направленных на уменьшение потерь полезной ин-
формации при передаче, которые в совокупности
дают положительный результат.

Применение алгоритмов помехозащищенного
кодирования вошло в практику достаточно давно
и применяется как совокупность различных мето-
дов, описанных в рекомендациях CCSDS. Наиболее
часто применяются код Рида–Соломона совместно
с интерливингом, в данном случае примером может
служить международный формат LRPT [1] для пе-
редачи метеорологической информации с низкоор-
битальных КА.

Формат LRPT (Low Rate Picture Transmission)
обеспечивает переход от аналогового формата APT
передачи ограниченного объема метеорологических
данных с ухудшенным пространственным разре-
шением к цифровому, что повышает качество ин-
формации и обеспечивает возможность ее выда-
чи на средства отображения (принтеры, мониторы).
Передача данных в формате LRPT построена на
принципе пакетной телеметрии CCSDS, см. [2].

В формате LRPT поле поверочных символов
не является обязательным. Оно должно содержать
контрольную сумму (CRC). Рекомендуется вычис-
лять CRC с использованием порождающего поли-
нома вида

G(x) = X16 + X12 + X1 + l,

при этом как кодер CRC, так и декодер должны
запускаться из состояния «все единицы». Допуска-
ется вместо описанной процедуры вычисления кон-
трольной суммы использовать простой метод про-
верки на четность.

Метод интерливинга для защиты от воздей-
ствия пачечных ошибок заключается в перемежении
битов или байт информации по заданному зако-
ну непосредственно перед передачей в эфир. После
приема информация восстанавливается в обратной
последовательности; если на нее было произведено
воздействие пачечной помехи, то потери информа-
ции будут не значительны и ее можно будет обра-
ботать стандартными алгоритмами защиты от оши-
бок. Сами алгоритмы интерливинга могут меняться
в зависимости от задачи и сферы его применения.

Работает метод интерливинга следующим об-
разом. Например, исходный поток данных разбива-
ется на фрагменты по 8 символов в каждом (бай-
товая структура). В рассматриваемом случае они
будут называться словами-измерениями.

Для повышения помехоустойчивости переда-
чи данных к последовательности из четырех слов
во время операции кодирования добавляются два
проверочных слова P и Q. Объединенные в еди-
ную последовательность, они представляют собой
«предложение», состоящее из 48 бит (рис. 1).

Далее в лингвистическом модуле каждые
24 предложения объединяются в строку длиной
в 1152 бита (24 × 48 = 1152), после чего над ней
производится операция интерливинга (перемеже-
ния) для перераспределения слов ошибочного пред-
ложения по строке так, чтобы в каждом предложе-
нии находилось не более двух ошибочных слов.

Операция перемежения выполняет две функ-
ции. Первая — исправляет пачки ошибок при пере-
даче цифровой информации, возникающие при сбо-
ях ТМИ во время отделения элементов конструк-
ции ракеты (кратковременные нарушения линии
передачи информации). Вторая — дополнительная
защита информации от несанкционированного до-
ступа (НСД).

48 битовых предложений объединяют попарно
(96 бит в строке), и для них формируется прове-
рочный код CRC, посредством которого определя-
ется наличие ошибок в предложении. При декоди-
ровании вычисленный заново CRC-код должен по-
битово совпадать с исходным CRC-кодом для соот-
ветствующих двух предложений, восстановленных
при приеме информации. При этом любая ошиб-
ка в них вызовет несовпадение слов CRC с веро-
ятностью P = (1 − 1/65 536). Исходный CRC-код
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Рис. 1. Схема информационного предложения

Рис. 2. Пример воздействия пачечной помехи на последовательность битов, защищенных интерливингом

(алгоритм интерливинга) для каждого канала за-
дается заранее.

Общая структура строки показана на рис. 2.
Для повышения помехозащищенности допол-

нительно генерируются проверочные слова P и Q.
Проверочное слово P генерируется путем побито-
вого сложения по модулю 2 всех четырех информа-
ционных слов предложения:

P = A+ B+ C+D.

Например, для исходных слов, представлен-
ных ниже [2],

A = 1 1 0 0 1 0 1 0,
B = 0 1 0 0 1 1 1 1,
C = 1 0 1 1 1 1 1 0,
D = 1 0 1 0 0 0 1 0,

слово P будет формироваться побитовым сложени-
ем по модулю 2, начиная с младшего бита (0+ 1+
+ 0 + 0 ≡ 1 (mod 2)) до старшего (1 + 0+ 1+ 1 ≡
≡ 1 (mod 2)), в результате чего в итоге получается
проверочное слово-вектор:

P = 1 0 0 1 1 0 0 1.

Слово P является вектором проверки на чет-
ность для каждого из 8 бит исходных слов, и с его

помощью можно исправить по одной ошибке, по-
явившейся в предложении, при условии точного зна-
ния номера слова, в котором ошибка произошла.

Слово Q генерируется умножением каждого
слова (A, B, C, D) в предложении на порождаю-
щую матрицу T в соответствующей степени:

Q = T 4 × A+ T 3 × B+ T 2 × C+ T ×D.

При этом порождающая матрица T имеет вид:

T =

⎡
⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

0 0 0 0 0 0 0 1
1 0 0 0 0 0 0 0
0 1 0 0 0 0 0 0
0 0 1 0 0 0 0 0
0 0 0 1 0 0 0 1
0 0 0 0 1 0 0 0
0 0 0 0 0 1 0 0
0 0 0 0 0 0 1 0

⎤
⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦

.

Степени этой порождающей матрицы имеют
вид:

T 2 =

⎡
⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

0 0 0 0 0 0 1 0
0 0 0 0 0 0 0 1
1 0 0 0 0 0 0 0
0 1 0 0 0 0 0 0
0 0 1 0 0 0 1 0
0 0 0 1 0 0 0 1
0 0 0 0 1 0 0 0
0 0 0 0 0 1 0 0

⎤
⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦

,
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T 3 =

⎡
⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

0 0 0 0 0 1 0 0
0 0 0 0 0 0 1 0
0 0 0 0 0 0 0 1
1 0 0 0 0 0 0 0
0 1 0 0 0 1 0 0
0 0 1 0 0 0 1 0
0 0 0 1 0 0 0 1
0 0 0 0 1 0 0 0

⎤
⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦

,

T 4 =

⎡
⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

0 0 0 0 1 0 0 0
0 0 0 0 0 1 0 0
0 0 0 0 0 0 1 0
0 0 0 0 0 0 0 1
1 0 0 0 1 0 0 0
0 1 0 0 0 1 0 0
0 0 1 0 0 0 1 0
0 0 0 1 0 0 0 1

⎤
⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦

.

Вычисление кодовых конструкций дает следу-
ющие значения:

T 4 ×A = 1 0 1 0 0 1 1 0,

T 3 × B = 0 1 1 1 1 1 0 1,

T 2 × C = 1 1 1 1 1 0 0 1,
T ×D = 0 1 0 0 0 1 0 1.

Сложением соответствующих бит по модулю 2
получаем проверочное слово Q:

Q = 0 1 1 0 0 1 1 1.

В рассматриваемом примере все 48 бит пред-
ложения представляются в виде строки:

11001010︸ ︷︷ ︸
A

01001111︸ ︷︷ ︸
B

10111110︸ ︷︷ ︸
C

10100010︸ ︷︷ ︸
D

10011001︸ ︷︷ ︸
P

01100111︸ ︷︷ ︸
Q

.

Исправление одной ошибки, обнаруженной си-
стемой CRC в слове данных, осуществляется фор-
мированием синдрома по слову P:

Sp = A+ B+ C+D+ P,

при этом правильное значение слова вычисляется
путем побитового сложения по модулю 2-го слова,
содержащего ошибку, и синдрома по P.

Если в предложении было две ошибки — одна
в слове данных, а другая в слове Q, — то предло-
жение рассматривается как несущее одну ошибку
(Q отбрасывается).

Для двух ошибок, обнаруженных системой
CRC в предложении, если одна из них находилась
в слове данных, а другая в слове P, вычисляется
синдром по слову Q:

Sq = T 4 × A+ T 3 × B+ T 2 × C+ T ×D+Q.

После этого синдром по Q умножается на мат-
рицу, обратную порождающей матрице в степени,
соответствующей номеру ошибочного слова. Резуль-
тат этой операции суммируется по модулю 2 с оши-
бочно переданным словом, что приводит к восста-
новлению истинного значения.

Для двух ошибок, найденных системой CRC
в словах данных (A, B, C, D), вычисляются син-
дромы как по P, так и по Q:

Sp = A+ B+ C+D+ P,

Sq = T 4 × A+ T 3 × B+ T 2 × C+ T ×D+Q,

и решается система уравнений Sp и Sq относитель-
но исправляемого слова Ei, в итоге будет получено
решение

Ei =M(j − i) × (Sp + T (j−4) × Sq),

где i — номер первого слова, в котором обнаружена
ошибка;

j — номер второго слова, в котором обнаруже-
на ошибка;

M(j − i) — матрица, обратная матрице (I +
+ T (j−i));

I — единичная матрица.
Полученный корректирующий вектор сумми-

руется по модулю 2 с соответствующим ошибоч-
ным словом, и одновременно с этим суммируется
с синдромом по P, образуя исправляющий вектор
для второго ошибочного слова, который, будучи
просуммированным со вторым поврежденным сло-
вом, дает возможность восстановить все слова дан-
ных в полном объеме.

Интерливинг можно проводить как побитово,
так и словами (по 8 бит) в предложении, при этом
чем длиннее предложение, для которого произво-
дится перемежение и вычисляются синдромы, тем
выше вероятность восстановления информации.

Необходимо заметить, если кадр (предложе-
ние) невелик, то интерливинг сможет эффективно
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защитить информацию только от коротких пачеч-
ных помех. Для длинных пачечных помех проти-
водействие интерливингом будет более эффективно
только в большом кадре, в свою очередь аппаратная
реализация в этом случае усложняется и возникает
большая задержка при передаче информации.

Учитывая обозначенные выше ограничения,
алгоритмы интерливинга могут меняться в зави-
симости от задачи и сферы его применения.

Изящным решением поставленных разнопла-
новых задач может стать создание устройства
программно-аппаратной реализации универсально-
го алгоритма интерливинга, которое, в зависимости
от поставленной задачи, могло бы изменять дли-
ну кадра интерливинга, а следовательно, и количе-
ство линий задержки. Данное решение позволило
бы оптимизировать затраты ресурсов на кодирова-
ние и декодирование информации.

На данный момент координационной груп-
пой по метеорологическим спутникам (Coordination
Group for Meteorological Satellites (CGMS)) был
выпущен документ LRPT/AHRPT Global Specifica-
tion, который содержит рекомендации по кодирова-
нию, сжатию и передаче графической информации
с низким (LRPT) и высоким (AHRPT) разрешени-
ем с борта КА. С учетом данного документа была
создана аппаратура иностранных КА «Metop-A»,
«Feng Yun FY-3А, В, С» [3] и отечественных кос-
мических аппаратов метеорологической серии, при-
чем на одном из них впервые в мировой практи-
ке был реализован международный формат LRPT
с применением интерливинга. Передача информа-
ции в цифровом виде позволила увеличить раз-
решение. Так, при передаче трех каналов сканера
AVHRR в формате LRPT, данные которых усечены
до 8 бит и сжаты примерно в 8 раз, обеспечивается
пространственное разрешение данных AVHRR —
1,1 км вместо 4 км в режиме APT.

Одним из методов, предложенных для улучше-
ния качества передаваемой информации, в выше-
упомянутом документе является алгоритм интер-
ливинга. Он был реализован следующим образом.

Устройство [4–6] представляет собой набор
сдвиговых регистров, в котором каждый поступа-
ющий на вход бит записывается в следующий по
порядку регистр, а биты, поступившие ранее, сдви-
гаются на один такт. Устройство содержит 36 вет-

вей задержки (В). Величина элементарной задерж-
ки (М), то есть размерность базового сдвигового
регистра, равна 2048 бит. Задержка в первой ветви
устройства равна нулю, во второй — 2048, а в по-
следней — 35× 2048 = 71 680 тактов.

Рис. 3. Блок-диаграмма алгоритма интерливинга

Для решения данной задачи была исполь-
зована программируемая логическая интегральная
схема (ПЛИС) фирмы Actel AGL250 емкостью
250 тыс. вентилей и 2 микросхемы CY7C107D
статической RAM-памяти 1 Мбит (1 Mбит × 1),
так как реализовать хранение временной информа-
ции средствами ПЛИС оказалось невозможно.

Адресное пространство ОЗУ для простоты ви-
зуализации и работы с ним можно условно раз-
бить на два диапазона от A0-A8 и A9-A19. Первый
диапазон назовем блоками, второй — адресом би-
та в блоке. Таким образом, мы получаем на одной
микросхеме 512 блоков, размер одного блока рав-
ным 2048 битам. Выбранное деление удобно для
решения поставленной задачи, так как размер еди-
ничного блока равен размеру базового сдвигового
регистра. Таким образом, первая микросхема ОЗУ
используется полностью, во второй микросхеме за-
действованы 118 блоков (23%).

В программной реализации алгоритма ведет-
ся последовательный опрос каждой ветви интерли-
винга. Задается номер блока и адрес бита, произво-
дится его считывание, затем он выдается на выход,
и в тот же момент по данному адресу производит-
ся запись пришедшего бита. В следующий раз к од-
ной и той же ячейке памяти обращение произойдет
спустя некоторое количество тактов, обусловленное
задержкой по данной ветви. В каждой ветви номе-
ра блоков отличаются друг от друга на 36. В случае
если ветвь интерливинга «пройдена», то алгоритм
возвращается к адресу первого блока и бита в те-
кущей ветви. В программе используется единый
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счетчик номера бита в блоке и единый счетчик но-
мера ветви, что позволяет значительно сэкономить
вычислительные ресурсы.

Представленная реализация обладает модер-
низационным запасом, который позволяет опе-
ративно изменять прошивку ПЛИС и увеличи-
вать либо уменьшать количество линий задерж-
ки и кадр интерливинга. Вышеупомянутое свой-
ство полезно для создания адаптивного алгорит-
ма интерливинга, длина кадра которого могла бы
изменяться в зависимости от помеховой обстанов-
ки в канале связи «космический аппарат–наземная
станция приема». Для внедрения представленного
решения необходимо знать:

1. Диапазон помех, возникающих в канале связи.

2. Частоту возникновения помех.

3. Характер помех.

Это возможно понять при исследовании канала
связи. Целесообразно разделить его на два этапа:

1. Математическое моделирование.

2. Физическое моделирование.

Этап математического моделирования заклю-
чается в сборе теоретического материала по свой-
ствам возникающих помех, создании математиче-
ской модели кодера интерливинга, канала связи
и приемного устройства.

На данном этапе практический интерес мо-
жет представлять изучение эффективности ранее
предложенного алгоритма применительно к каналам
связи с большей скоростью передачи информации.
На первом этапе необходимо изучить модели с пери-
одически возникающими пачечными помехами оди-
наковой величины. Путем последовательного изме-
нения длительности помехи и частоты ее возникно-
вения определить граничные условия существующе-
го метода. Затем следует повысить скорость переда-
чи данных и повторить предложенный выше экспе-
римент, после чего изменить параметры алгоритма:

– сначала увеличить, потом уменьшить длину
кадра интерливинга относительно исходной
(изменить число ветвей задержки, изменить
величину элементарной задержки);

– увеличить интервал следования маркера син-
хронизации.
По результатам эксперимента необходимо вы-

брать оптимальные граничные параметры примене-
ния алгоритма, создать математическую модель об-
ратной связи и исследовать ее в условиях лабора-
тории на макете аппаратуры.

Физическое моделирование осуществляется на
лабораторном макете канала связи с имитацией по-
меховой обстановки.
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Аннотация. В статье рассматривается проблема обеспечения надежности электрорадиоизделий, используемых при производ-
стве космических аппаратов (КА), подверженных воздействию ионизирующего излучения космического пространства в течение
заданного срока активного существования. Предлагается схемотехническое решение парирования вероятных отказов аппара-
туры КА под воздействием тяжелых заряженных частиц и высокоэнергетичных протонов космического пространства.

Показано, что предлагаемое схемотехническое решение обеспечивает снижение воздействия токов пробоя на полупро-
водниковые элементы больших интегральных схем (БИС) и сверхбольших интегральных схем (СБИС), а также способствует
снижению вероятности возникновения тиристорного эффекта, поддерживаемого (без защиты) источником питания.
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Abstract. The article studies the problem of ensuring the reliability of electric devices used at producing spacecraft exposed
to ionizing radiation in space environment during the active service life of spacecraft. It is proposed the scheme for parrying
of the possible rejection in spacecraft equipment under the influence of heavy charged particles and high-energy cosmic protons.

The article shows that a circuit solution provides the decrease in the effect of breakdown currents on semiconductor elements
of large integrated circuits (LSIs) and very large scale integration (VLSI), as well as reduces the probability of a thyristor effect
supported (without protection) by a power source.
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Введение

Воздействие ионизирующего излучения косми-
ческого пространства (ИИ КП) на космический ап-
парат (КА), в том числе галактических космических
лучей (ГКЛ), солнечных космических лучей (СКЛ)
и электронно-протонного излучения естественно-
го радиационного пояса Земли (ЕРПЗ), ставит за-
дачу по разработке способов снижения деграда-
ции электрических параметров электронной ком-
понентной базы (ЭКБ) и по возможности париро-
ванию воздействующих факторов ИИ КП на наи-
более уязвимые узлы бортовой аппаратуры (БА).
В данной работе предложена схема защиты со-
ставных частей бортовой радиоэлектронной аппа-
ратуры от последствий ионизирующего облучения,
воздействующего высокоэнергетическими протона-
ми и одиночными тяжелыми заряженными части-
цами (ТЗЧ) на КМОП-структуру.

В процессе поиска решения задачи повышения
надежности бортовой радиоэлектронной аппарату-
ры и предотвращения возникновения тиристорно-
го эффекта был рассмотрен ряд способов защиты
от ионизирующего излучения радиоэлектронных
цифровых изделий аэрокосмического базирования
[1–3]. В результате были выявлены следующие
недостатки известных способов:

– низкая скорость срабатывания электронных
схем от момента фиксации тиристорного эф-
фекта до момента снятия питания с защищае-
мого устройства;

– невозможность задания точного порога сраба-
тывания и ширины диапазона изменения тока
срабатывания защиты;

– невозможность задания времени отключения
нагрузки из-за наличия в схеме опережающей
защиты — задающего генератора, из-за чего
уменьшается скорость срабатывания устрой-
ства.

Также недостатком является необходимость эф-
фективного экранирования элементов устройства.

В статье [4] предложено решение парирования
тиристорного эффекта на опережение, но не рас-
сматривается время, за которое происходит на-
растание тока, что весьма критично для полез-
ной нагрузки. Из материалов статьи можно сделать

вывод, что отключение питания полезной нагрузки
происходит только после наступления нежелатель-
ного тиристорного эффекта, следовательно, требу-
ется существенное время для снятия питания с на-
грузки.

Исходя из анализа существующих методов за-
щиты от тиристорного эффекта была разработана
электронная схема защиты интегральных схем (ИС)
от ионизирующего излучения, полностью выпол-
ненная на отечественной ЭКБ.

Схема защиты от последствий
воздействия ТЗЧ

Возникновение паразитного тиристора в мик-
росхемах на базе КМОП-структур обусловлено ти-
ристорным (эффект-тиристорным — latch-up) за-
щелкиванием под воздействием прохождения быст-
рых тяжелых заряженных частиц (ТЗЧ), форми-
рующих в структуре микросхемы ионизированные
(токопроводящие) каналы. Определенные внешние
факторы, в частности воздействие ТЗЧ, могут при-
водить к образованию и фиксации этого тиристора
в открытом состоянии под действием питающего
напряжения, что вызывает быстрое нарастание то-
ка потребления с последующим тепловым разруше-
нием микросхемы.

Отказу радиоэлектронного цифрового устрой-
ства предшествует лавинообразное нарастание то-
ка через подвергшийся ТЗЧ-воздействию элемент.
Причем существенное увеличение тока происходит
в первые 10 мс непосредственно после контакта
с заряженной частицей. Если в этот момент устрой-
ство обесточить, лавинообразный процесс может
быть подавлен. Чаще всего после кратковременного
отключения питания элемент оказывается работо-
способным и потенциальный катастрофический от-
каз превращается в одиночный сбой. В целях недо-
пущения длительного перерыва в работе полезной
нагрузки длительность прерывания подачи питания
должна быть соизмеримой с возможной длительно-
стью нарастания лавинообразного процесса и вре-
менем (τ ) жизни носителей (зарядов) — временем,
характеризующим экспоненциальный спад нерав-
новесной концентрации носителей в результате их
рекомбинации.
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Предлагаемая схема радиационной защиты
предназначена для предохранения электронной ап-
паратуры космических аппаратов от тиристорного
эффекта, вызываемого ТЗЧ и протонами.

Блок-схема принятия решения (п/р) об отклю-
чении питания представлена на рис. 1.

Рис. 1. Блок-схема принятия решения

Нарастание тока через датчик тока вызывает
срабатывание схемы принятия решения и отклю-
чение питания нагрузки от линейного стабилизато-
ра напряжения (ЛСН). В результате ток в нагруз-
ке спадает до нуля. Через определенное время на
устройстве защиты формируется команда на под-
ключение питания к нагрузке. Это вызывает сраба-
тывание схемы принятия решения, и на вход ЛСН
поступает напряжение питания (Uпит). ЛСН обеспе-
чивает плавный апериодический характер увеличе-
ния тока в нагрузке. В случае если ток потребления
снова превысит установленный порог, то процесс от-
ключения питания повторяется. Так происходит до
тех пор, пока не пропадет тиристорный эффект и ток
нагрузки не будет превышать порогового значения.

Схема защиты электронных цифровых уст-
ройств (Rн) представлена на рис. 2 [5].

За основу схемы защиты при ее реализации
взята микросхема 1114СК1У [6]. Интегральная ми-
кросхема 1114СК1У в металлокерамическом корпу-
се предназначена для построения различных низко-
частотных узлов автоматики и контроля, в том чис-
ле усилительных, генераторных и пороговых схем.
Она содержит четыре идентичных операционных
усилителя (ОУ) с мощным двухтактным выходным
каскадом.

Эпюры переходных процессов, описывающие
работу защитного устройства, полученные в резуль-

тате компьютерного моделирования, представлены
на рис. 3, 5 и 6.

В случае воздействия ТЗЧ, инициирующей ла-
винообразную ионизацию и способствующей уве-
личению количества свободных зарядов, будет на-
блюдаться нарастание тока, приводящее к увеличе-
нию падения напряжения на контрольном малоом-
ном резисторе R1, который подключен к датчику
тока A1 (построенному на операционном усилите-
ле (ОУ)). Реакцией операционного усилителя A1
будет выдача напряжения Uдет на инвертирующий
вход дифференциального усилителя A2 (построен-
ного на операционном усилителе D2-2). На диф-
ференциальном усилителе A2, по порогу срабаты-
вания относительно опорной точки Uоп (который
задается резисторами R13 и R14), происходит при-
нятие решения о превышении тока потребления,
вследствие чего его выходное напряжение насыще-
ния скачком переходит от −Uнас к +Uнас, то есть
он срабатывает как компаратор.

Уровень порога срабатывания дифференциаль-
ного усилителя A2 (Uпорог) определяется по следу-
ющей формуле [7]:

Uпорог =

=
R19
R12

·
[[

1
R13
R14 + 1

·
(

R12
R19

+ 1
)]

· Uоп − Uдет

]
.

В результате смены знака на выходе A2 с «−»
на «+» через дифференциальную цепь RC, постро-
енную на конденсаторе C2 и резисторе R21, фор-
мируется запускающий импульс Uзап, вызывающий
срабатывание одновибратора A3 (Uвых), построен-
ного на операционном усилителе D2-3, где диод V 3
обеспечивает прохождение импульса только со зна-
ком «+», тем самым защищая одновибратор A3
от повторного срабатывания в процессе перезаряд-
ки конденсатора C2.

В исходном состоянии (до подачи запускаю-
щего импульса Uзап на D2-3) операционный уси-
литель D2-3 находится в состоянии насыщения
с уровнем выходного напряжения −Uнас, как пред-
ставлено на рис. 4. Начальное напряжение на кон-
денсаторе C1 определяется как [8]

γ · Uнас, где γ =
R20

R16+ R20
.
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Рис. 2. Принципиальная схема защиты

Следует отметить, что операционный усили-
тель D2-3 находится в устойчивом состоянии толь-
ко при Uвых = −Uнас. С подачей короткого по дли-
тельности импульса Uзап положительной полярно-
сти операционный усилитель D2-3 переключается
с уровня −Uнас на уровень +Uнас. Диод V 4, вклю-
ченный в состав одновибратора A3, сокращает вре-
мя восстановления начального напряжения на кон-
денсаторе C1 перед подачей очередного запуска-
ющего импульса. Диоды V 1 и V 2 обеспечивают
прохождение волны с необходимой фазой, вслед-
ствие чего повышается надежность срабатывания
одновибратора A3.

Время отключения транзистора V T1 задается
длительностью генерируемого импульса tи [8], рав-

ного времени заряда конденсатора C1 (Uc1) до зна-
чения +γUнас (R17 = R18); tи находится из следу-
ющей формулы [8]:

tи = R17 · C1 · ln
[

1
(1− γ)

]
.

Время восстановления (tв) режима ожидания
одновибратора вычисляется по формуле [8]:

tв = R15 · C4 · ln[1+ γ].

Одновибратор формирует импульс Uвых и вы-
дает его на инвертирующий операционный усили-
тель D2-4, в результате транзистор V T1 закрыва-
ется на время tи. Вследствие этого напряжение пи-
тания нагрузки Rн отключается и ток в нагрузке
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Рис. 3. Эпюры переходных процессов защитного устройства

Рис. 4. Типовые эпюры, описывающие переходные про-
цессы в одновибраторе

спадает до нуля, предотвращая возможный выход
из строя активного элемента. Через время, соответ-
ствующее tи, питание нагрузки Rн возобновляется

и, если ток не превышает максимально допусти-
мого значения, работа нагрузки Rн восстанавлива-
ется, а если ток превышает максимально допусти-
мое значение, то нагрузка Rн снова отключается на
длительность равную tи, и так будет продолжаться
вплоть до затухания процесса развития тиристор-
ного эффекта.

Необходимость данного защитного устройства
объясняет рис. 5, на котором можно определить,
что время нарастания (скачка) тока питания Iпит
до максимально допустимого значения, выдаваемо-
го источником питания, составляет около 148 нс,
а время снятия тока с нагрузки, согласно рис. 3,
составляет около 4,4 мкс, что без дополнительных
схемных решений не позволяет предотвратить про-
цесс развития тиристорного эффекта, несмотря на
автоматическое принятие решения снятия питания
с защищаемого устройства.

Парирование возникновения тиристорного эф-
фекта можно обеспечить увеличением времени на-
растания тока и ограничением максимальной вели-
чины скачка тока, что достижимо введением ин-
дуктивности L1 в цепь питания схемы защиты
электронных цифровых устройств (рис. 2). Введе-
ние индуктивности (в предлагаемой схеме защиты)
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Рис. 5. Эпюры скачка тока и напряжения питания устройства

Рис. 6. Эпюры зависимости времени и величины нарастания тока «тиристорного эффекта» от величины индуктив-
ности в цепи питания
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увеличит время нарастания tпит (скачка) тока в за-
щищаемой нагрузке (Rн) со 148 нс до 81,5 мкс
(см. рис. 6), что позволит инициированному (тяже-
лой заряженной частицей) заряду в полупроводни-
ке рекомбинировать (тиристорный эффект будет
купирован), следовательно, ток вернется в рабочий
режим без снятия питания с нагрузки. Если же
ток будет продолжать нарастать выше уровня за-
щиты, то произойдет срабатывание схемы защиты
и снятие питания с нагрузки Rн и соответственно
предотвращение катастрофического отказа с сохра-
нением работоспособности полезной нагрузки. Ско-
рость срабатывания схемы защиты, как уже было
сказано, составляет 4,4 мкс.

Исходя из рис. 6 можно определить, что вре-
мя нарастания тока в результате использования
индуктивности L1 = 1,5 мГн составит порядка
82 мкс, а допустимое время снятия питания (Iпит)
с защищаемого устройства с учетом непревышения
максимально допустимого уровня тока потребле-
ния (Iдоп) и скорости срабатывания схемы защиты
(4,4 мкс) составляет порядка 52,2 мкс.

Защищаемыми микросхемами могут быть:

– микропроцессоры, микроконтроллеры;

– микросхемы оперативной памяти;

– микросхемы постоянной памяти;

– микросхемы АЦП, ЦАП.

Вывод

Таким образом, рассмотренный вариант за-
щиты радиоэлектронного цифрового устройства от
тиристорного эффекта обладает высокой помехо-
устойчивостью и повышенной надежностью рабо-
ты радиоэлектронной аппаратуры при воздействии
ТЗЧ. Это достигается за счет наличия индук-
тивности (снижающей скорость нарастания токов
в цепи) и своевременного парирования тиристор-
ного эффекта путем отключения нагрузки от ис-
точника питания при превышении допустимого то-

ка потребления, что позволяет предотвратить ка-
тастрофический отказ полезной нагрузки и резкие
скачки тока в нагрузке.

Предлагаемый вариант защиты устройства от
тиристорного эффекта обеспечивает широкий диа-
пазон настройки устройства и требует минималь-
ных затрат.
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Антенные структуры с подавлением многолучевости
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Аннотация. В статье описан способ подавления многолучевости за счет диаграммных свойств антенн. Формирование диа-
грамм направленности осуществляется путем интерференции полей, возбуждаемых основной антенной и дополнительной —
«антиантенной».

Проведен анализ требований к диаграмме направленности антенны с подавлением многолучевости. Показано, что антен-
ны наземного базирования должны подавлять сигналы левой поляризации, приходящие на дополнительных углах, то есть
углах 180◦ − θ, где θ — угол падения основного сигнала. Проанализировано, насколько зарубежные антенны высокоточного
позиционирования удовлетворяют этим требованиям.

У авторов имелась возможность измерить характеристики трех антенн: NovAtel 702, Trimble Geodetic Zephyr 2, Javad.
Показано, что эти антенны удовлетворяют требованиям подавления многолучевости на зенитных углах θ = 0–40◦.

Описана конструкция антенны диапазона частот L1, которая полностью удовлетворяет указанным требованиям. Она
состоит из микрополосковой антенны с четырехточечным возбуждением на подложке из диэлектрика с ε = 9,6, вокруг которой
помещена антиантенна — антенна вытекающей волны также с четырехточечным возбуждением. Приведена схема питания этой
антенны и ее фотография.

Показаны диаграммы направленности макета антенны, из которых видно, что сигналы левой поляризации не превышают
уровня минус 25 дБи. Это обеспечивает выполнение указанных выше требований подавления многолучевости.

Ключевые слова: многолучевость, диаграмма направленности, антиантенна, дополнительные углы

Antenna Structure with Multipath Effect Suppression
O.A.Kurdyumov, Cand. Sci. (Phys.-Math.), mail.orkkniikp@inkosp.ru

A branch of JSC “United Rocket and Space Corporation”–“Institute of Space Device Engineering”,
Moscow, Russian Federation

O.E.Lopatko, Cand. Sci. (Engineering), mail.orkkniikp@inkosp.ru
A branch of JSC “United Rocket and Space Corporation”–“Institute of Space Device Engineering”,

Moscow, Russian Federation

V.E. Sagach, mail.orkkniikp@inkosp.ru
A branch of JSC “United Rocket and Space Corporation”–“Institute of Space Device Engineering”,

Moscow, Russian Federation

Abstract. The article describes a method for suppressing the multipath effect caused by the diagram properties of antennas.
The formation of radiation patterns is carried out by interference of fields excited by the main antenna and an additional antenna,
the anti-antenna.

An analysis of the requirements for the antenna pattern with multipath suppression is carried out. It is shown that ground based
antennas should suppress signals of left polarization coming at complimentary angles, i. e. angles of 180◦ − θ, where θ is the angle
of incidence of the main signal. The compliance of the foreign antennas of high-precision positioning to these requirements is analyzed.

The authors were able to measure the characteristics of three antennas: NovAtel 702, Trimble Geodetic Zephyr 2, Javad. It is
shown that these antennas meet the requirements for multipath suppression at zenith angles θ = 0–40◦.

The design of the L1 frequency band antenna is described, which fully meets these requirements. It consists of a microstrip
antenna with four-point excitation on a dielectric substrate with ε = 9,6, around which is placed an anti-antenna — the antenna
of the outgoing wave is also with four-point excitation. The power circuit of this antenna and its photograph are shown.

Radiation patterns of the antenna layout are shown. It can be seen that the signals of the left polarization do not exceed minus
25 dBi. This ensures that the above multipath suppression requirements are met.

Keywords: multipath, radiation pattern, anti-antenna, complimentary angles
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Введение

На современном этапе, когда приемные антен-
ны широко используются в высокоточных систе-
мах позиционирования по сигналам навигационных
спутников, большое значение имеют свойства ан-
тенны по подавлению явления многолучевости.

Многолучевость возникает при отражении по-
лезных сигналов от окружающих антенну пред-
метов. При анализе способности антенны подав-
лять многолучевость необходимо учитывать ее по-
ляризационные свойства. Так, например, антенна
с линейной поляризацией подавляет кросс-поляри-
зованные излучения, а антенна с правосторонней
вращающейся поляризацией подавляет левополяри-
зованные излучения.

В диссертации Д.В. Татарникова [1] предло-
жен способ борьбы с многолучевостью с помо-
щью компенсатора помех (в дальнейшем для крат-
кости называемого «антиантенной»), расположен-
ного в отдельном этаже конструкции. «Антиан-
тенна», взаимодействуя с основной антенной, созда-
ет «нули» диаграммы направленности (ДН) в вы-
бранных направлениях в полосе рабочих частот.

В настоящей статье описываются «антиантен-
ны», которые располагаются в одном этаже с основ-
ными микрополосковыми антеннами и могут подав-
лять отраженные сигналы.

Конструкция «антиантенны»
диапазона частот L1

Поскольку в современных приемных системах
используются главным образом микрополосковые
антенны (МПА), постольку здесь рассматриваются
конструкции «антиантенн», совместимые с ними.
Микрополосковая антенна представляет собой из-
лучатель, расположенный на поверхности диэлек-
трической подложки и питаемый в одной, двух или
четырех точках с помощью коаксиальных кабелей.
Точки питания расположены в центральной обла-
сти структуры. Поэтому конструкцию «антиантен-
ны» желательно выбрать в виде кольцевого излу-
чателя, охватывающего основную антенну и пита-
емого на его периферии.

Авторами ранее была предложена реализация
широкополосной антенны с многоточечным воз-
буждением и вытекающей волной (АМВВ), кото-
рая имеет четыре точки питания, расположенные
на периферии. Такая антенна может быть совме-
щена с основной микрополосковой антенной. При-
мер реализации этой структуры для диапазона ча-
стот L1 на фланце диаметром 200 мм показан на
рис. 1. На рис. 2 приведены диаграммы направлен-
ности этой антенны для левой поляризации.

Рис. 1. Пример реализации структуры, состоящей из ос-
новной МПА, расположенной в центре, и кольцевой ан-

тенны АМВВ на фланце диаметром 200 мм

Комбинируя ДН левых поляризаций с опре-
деленными весовыми коэффициентами и фазами,
можно получить результирующие ДН с увели-
ченным подавлением излучения этой поляризации
в выбранной области зенитных углов. Такая ком-
бинация позволит создать антенну с увеличенным
подавлением многолучевости, которое необходимо
в системах высокоточного позиционирования.

Анализ требований к ДН антенны
с подавлением многолучевости

Антенны высокоточного позиционирования по
сигналам навигационных спутников должны ослаб-
лять сигналы, отраженные от окружающих предме-
тов [1].

Для реализации этого требования при нали-
чии предметов, вызывающих отраженные сигналы
в верхнем полупространстве, необходимо использо-
вать антенны с высоким коэффициентом эллиптич-
ности. Высокий коэффициент эллиптичности га-
рантирует подавление сигналов левой поляриза-
ции, которые появляются при отражении от мест-
ных предметов. Высокий коэффициент эллиптич-
ности реализуется в антеннах с многоточечным
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Рис. 2. ДН левых поляризаций: а) МПА; б) «антиантенны» АМВВ

возбуждением, в частности с четырехточечным
квадратурным возбуждением, при котором точки
питания антенны, расположенные по кругу, име-
ют последовательные фазы 0◦, 90◦, 180◦, 270◦.
Поэтому в настоящей статье рассматриваются
именно такие антенны.

Для реализации этого требования при нали-
чии предметов, вызывающих отраженные сигналы
в нижнем полупространстве, в частности от под-
стилающей поверхности, необходимо использовать
антенны с высоким подавлением левополяризован-
ных излучений, попадающих на антенну из ниж-
него полупространства. Общеизвестный способ по-
давления излучений из нижнего полупространства
основан на использовании пространственных филь-
трующих структур — чок-рингов. Обычно чок-рин-
ги характеризуются большими габаритами (диаметр
более 350 мм) и массой.

К числу известных мировых производителей
высокоточной аппаратуры для гражданских приме-
нений относятся компании NovAtel (Канада) [3],
Trimble (США) [4], Javad JNSS (США/РФ) [5].

Антенны серии 700, производимые фирмой
NovAtel, представляют собой многозаходные спи-
рально-щелевые полосковые антенны вытекающей
волны. Возбуждение заходов осуществляется бегу-
щей волной в полосковой линии, расположенной
на обратной стороне подложки. Диаметр антенны
равен 185 мм, на расстоянии 12,8 мм от излуча-
теля расположен экран. Кроме того, для подавле-
ния многолучевости между экраном и излучателем
установлен поглотитель СВЧ-излучения.

Достоинствами этих антенн являются широ-
кополосность, широкая ДН с высоким усилением
на пригоризонтных углах, единый стабильный фа-
зовый центр, совпадающий с геометрическим цен-
тром антенны. Подробный анализ работы таких ан-
тенн дан в [6]. Измерения с накоплением в тече-
ние 10 ч позволили получить СКО ошибки пози-
ционирования в горизонтальной плоскости 2,1 мм,
а в вертикальной — 1,7 мм. Использование трех
антенн с базой 2 м дало следующие СКО-ошибки
измерения углов: азимут — 2,1′, крен — 3,3′, тан-
гаж — 2,9′.

Антенны Trimble Zephyr Geodetic 2 — это
микрополосковые антенны с четырехточечным пи-
танием и отражателем, выполненным по техноло-
гии Stealsh (увеличение поверхностного сопротив-
ления экрана от центра к периферии). Рекламиру-
ется точность положения фазового центра в преде-
лах ±0,5 мм.

Антенны фирмы Javad — это микрополосковые
антенны с двухточечным питанием в комбинации
с чок-рингом. Рекламируется точность положения
фазового центра в пределах ±1 мм.

Авторы имели возможность измерения харак-
теристик антенн этих трех типов. Измерения про-
водились в безэховой камере с коэффициентом без-
эховости −30 дБ. Результаты приведены в табл. 1.

Из этой таблицы видно, что существенное по-
давление излучения из нижней полусферы достига-
ется только в антеннах фирмы Javad — за счет ис-
пользования чок-ринга. Однако это приводит к зна-
чительным колебаниям фазового центра. Реклами-
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Та б лиц а 1. Характеристики антенн высокоточного
позиционирования мировых производителей, получен-

ные авторами на приобретенных образцах

Тип
антенны

Диа-
метр,
м

Уровень задних
лепестков

по отношению
к КУ в зените, дБ

Тип экрана

Диапазон частот L1 L2

NovAtel 702 185 Минус 27 Минус 23 Экран с по-
глотителем

Trimble
Zephyr

Geodetic 2
343 Минус 23 Минус 26 Trimble

Stealsh

Javad 320 Минус 32 Минус 32 Чок-ринг

руемая стабильность фазового центра на практике
подтверждается только для антенн фирмы NovAtel.
Высокая стабильность положения фазового центра
антенн фирм Trimble и Javad является, по-види-
мому, результатом высокой идентичности антенн,
а также испытаниями в полевых условиях и много-
часового набора статистики и постобработки.

Грубая оценка величины ошибки определения
координат за счет эффекта многолучевости может
быть получена следующим образом. Если макси-
мальная ошибка определения фазы приходящей на
антенну волны равна Δϕ, то точность определе-
ния координаты Δr будет равна Δϕλ/360◦. Мак-
симальная ошибка определения фазы связана с ам-
плитудами прямого Aп и отраженного Aо сигна-
лов соотношением Δϕ ≈ 57,3Aо/Aп. Тогда Δr =
= 57,3Aоλ/(360◦Aп).

При λ ≈ 190 мм (диапазон частот L1) Δr ≈
≈ 30Aо/Aп. При λ ≈ 240 мм (диапазон частот L2)
Δr ≈ 38Aо/Aп.

Чтобы получить Δr ≈ 1 мм, необходимо иметь
Aо/Aп ≈ 0,033 (L1) и Aо/Aп ≈ 0,026 (L2).
При этом нужно еще учесть, что коэффициент от-
ражения может быть меньше единицы.

При отражении от металлических и близких
к ним по свойствам поверхностей происходит ин-
вертирование направления вращения волн с вра-
щающейся поляризацией — с правой на левую.
При этом все антенны, предназначенные для при-
ема волн с вращающейся поляризацией, в области

углов 180◦–90◦ реагируют на волны с левой поля-
ризацией.

Для антенн, устанавливаемых на летающие
объекты (на высотах ниже орбит навигационных
спутников), основную роль играют отраженные ле-
вополяризованные сигналы от предметов, располо-
женных выше антенн. Как уже было сказано выше,
величина этих отраженных сигналов определяется
коэффициентом эллиптичности антенны.

Для антенн наземного базирования, кроме
этих отраженных сигналов, необходимо рассмат-
ривать сигналы, отраженные от подстилающих по-
верхностей, в частности от земли (почвы).

Комплексные коэффициенты отражения от поч-
вы для горизонтальной, Γ̃г, и вертикальной, Γ̃в, по-
ляризаций определяется формулами [7]:

Γ̃г =
(cos θ − A1)

2 + A2
2

(cos θ + A1)2 + A2
2

; (1)

Γ̃в =
(ε cos θ − A1)

2 + (ε cos θ tg δ − A2)
2

(ε cos θ + A1)2 + (ε cos θ tg δ + A2)
2
, (2)

где

A1 = A cos F , A2 = A sinF ; (3)

A = ((ε − sin2 θ)2 + ε2 tg2 δ)0,25; (4)

F = 0,5 arctg
ε tg δ

ε2 − sin2 θ
. (5)

На рис. 3 приведены зенитные зависимости
модулей этих коэффициентов для случаев сухой
(ε = 4, tg δ = 0,1) и влажной (ε = 10, tg δ = 0,5)
почвы.

Нужно учесть, что при отражении от земли
происходит преобразование правосторонней поля-
ризации в левостороннюю. Если амплитуду падаю-
щей волны представить в виде [8]

Aп = Aг + jAв, (6)

то амплитуда отраженной волны будет равна:

Aо = Γ̃гAг + jΓ̃вAв. (7)

Коэффициент преобразования мощности пра-
вополяризованного поля в левополяризованное при
отражении от почвы выразится формулой

Kпр =
Γ2
гA

2
г + Γ2

вA
2
в

A2
г + A2

в
. (8)
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Рис. 3. Зенитная зависимость коэффициента отражения
от почвы

Рис. 4. Зенитная зависимость коэффициента преобра-
зования правой поляризации в левую при отражении

от почвы

Зенитная зависимость этой функции представ-
лена графиками рис. 4.

Из этих графиков видно, что в диапазоне зе-
нитных углов ±80◦ коэффициент преобразования
правополяризованных сигналов в левополяризован-
ные для сухой почвы не превышает 0,24, а для
влажной почвы — 0,33.

Рассмотрим теперь зеркальные отражения от
земной (или в общем случае подстилающей) по-
верхности. Иллюстрация углов прихода на антенну

прямого и отраженного лучей представлена на
рис. 5. Расстояние от места отражения до антенны
R = h/ cos θ (где h = высота антенны над землей)
возрастает с ростом угла θ. Это приводит к неболь-
шому ослаблению отраженного сигнала.

Рис. 5. Диаграмма отражения от земли

Из этой диаграммы видно, что взаимодейству-
ют (интерферируют) прямой луч, падающий на ан-
тенну под углом θ, и отраженный луч, попадающий
на антенну под углом 180◦ − θ. Поскольку областью
прямой видимости являются углы θ = 0–80◦, по-
стольку область отраженных лучей находится в ра-
створе θ = 180◦–100◦. Будем в дальнейшем назы-
вать эти углы дополнительными.

Проанализируем свойства зарубежных антенн
по подавлению сигналов левой поляризации в срав-
нении с требуемыми подавлениями для достижения
точности Δr � 1 мм при отражении от влажной
почвы. Для этого рассмотрим диаграммы направ-
ленности, приведенные на рис. 6–8.

Данные, полученные из анализа этих диа-
грамм, суммированы в табл. 2. Очевидно, что все
эти антенны удовлетворяют требованиям подавле-
ния сигналов левой поляризации только в диапа-
зоне зенитных углов θ = 0–40◦.

Поскольку требования для сухой почвы могут
быть ослаблены на ∼2 дБ, то антенна NovAtel 702
на чок-ринге удовлетворяет требованиям подавле-
ния левой поляризации для сухой почвы в диапа-
зоне зенитных углов 0–60◦.

Таким образом, можно предположить, что
в приемниках этих антенн используется допол-
нительная статистическая обработка результатов
длительных измерений. Это подтверждается указа-
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Та б лиц а 2. Свойства антенн по подавлению сигналов левой поляризации на дополнительных углах

θ◦ 20◦–160◦ 40◦–140◦ 60◦–120◦ 80◦–100◦

Kпр для влажной почвы 0,1 0,11 0,16 0,33

Требуемое подавление левой поляризации в антенне на углах
180◦ − θ, необходимое для Δr � 1 мм

1 20 дБ 20 дБ 21,5 дБ 25 дБ

2 22 дБ 22 дБ 23,5 дБ 27 дБ

NovAtel 702
1 34 25,7 19,3 16,4

2 33 25,4 23 12,6

Trimble Zephyr Geodetic 2
1 17,8 15,3 14,3 7,7

2 26,9 19,5 15,5 7,5

Javad
1 31,9 26,2 20,2 12,8

2 29,5 27,6 17,5 5,4

Рис. 6. Зенитные ДН антенны NovAtel 702

нием в документации на то, что рекламируемые
точности достигаются только при использовании
соответствующих этим антеннам приемников.

Антенна диапазона частот L1
с подавлением многолучевости

Подавление сигналов левой поляризации из
нижней полусферы можно осуществить в кон-
струкции антенны, представленной на рис. 3, ком-
бинируя ДН левых поляризаций при θ = 180◦,

Рис. 7. Зенитные ДН антенны Trimble Zephyr Geodetic 2

представленные на рис. 2. Из этого рисунка видно,
что сигналы МПА и АМВВ близки по амплиту-
де, а из фазовых ДН следует, что сигналы АМВВ
сдвинуты по отношению к сигналу МПА на 135◦.
Следовательно, добавляя к фазе сигнала АМВВ
45◦ и комбинируя его с сигналом МПА, можно по-
лучить подавление левой поляризации.

Результирующая ДН приведена на рис. 9.
Из этого рисунка видно, что сигналы левой поля-
ризации нигде не превышают −33 дБ, что намного
выше показателей рассмотренных выше импортных
антенн.
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Рис. 8. Зенитные ДН антенны Javad

Рис. 9. Результирующая ДН смеси сигнала МПА
и повернутого по фазе на 45◦ сигнала АМВВ ан-

тенны на фланце диаметром 200 мм

Результаты анализа полученных результирую-
щих ДН правой и левой поляризаций приведены
в табл. 3.

Т а б л иц а 3. Подавление левой поляризации по отно-
шению к правой на дополнительных углах, дБ (теория)

Частота,
ГГц 20◦–160◦ 40◦–140◦ 60◦–120◦ 80◦–100◦

1,575 32 38 38 26

1,595 48 51 41 38

1,615 32 37 44 41

Такая антенна была реализована в макетном
исполнении: диаметр фланца — 130 мм, внешний
диаметр «антиантенны» — 94 мм, внутренний диа-
метр «антиантенны» — 66 мм, высота «антиантен-
ны» — 10 мм, материал «антиантенны» — фольги-
рованный фторопласт ε = 2,4. Точки питания «ан-
тиантенны» на диаметре 70 мм. Основная антен-
на имеет подложку из дифлара с ε = 9,6 высотой
17 мм; точки питания на диаметре 17 мм.

Фотография макета антенны приведена на
рис. 10. Для питания антенны была собрана схе-
ма, приведенная на рис. 1. Каждая из антенн за-
питывалась с помощью квадратурной микросхемы
SCQA-4-162. При этом точки питания АМВВ от-
носительно МПА были смещены на 90◦, для того
чтобы использовать для конечного суммирования
квадратурную двухканальную микросхему QCN-19.

Для настройки «антиантенны» сначала были
сняты амплитудные и фазовые ДН МПА и АМВВ
на левой поляризации. Подбором высоты «антиан-
тенны» удалось выровнять коэффициенты усиле-
ния МПА и АМВВ на левой поляризации при θ =
= 180◦. Подбором длин кабелей Кб1 и Кб2 была
достигнута требуемая фазировка выходов микро-
схем SCQA-4-162.

На рис. 12 представлены измеренные ДН на-
строенного макета. В табл. 4 показаны результаты
по подавлению левой поляризации на дополнитель-
ных углах. Сравнивая данные табл. 4 с данными
табл. 2, видим, что предложенный вариант антенны
с «антиантенной» далеко превосходит зарубежные
образцы по уровню подавления левой поляризации
при существенно меньших габаритах.

Рис. 10. Фотография макета антенны с подавлением
левой поляризации
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Рис. 11. Схема питания антенны, состоящей из МПА
и АМВВ

Таблиц а 4. Подавление левой поляризации по отно-
шению к правой на дополнительных углах, дБ (экспе-

римент)

Частота,
ГГц

20◦–160◦ 40◦–140◦ 60◦–120◦ 80◦–100◦

1,575 43 35 31 25

1,611 41 43 35 25

Рис. 12. Зенитные ДН МПА с АМВВ с подавлением
левой поляризации

Аналогично может быть сконструирована
двухдиапазонная антенна с подавлением сигналов
левой поляризации. Для этого двухэтажная ан-
тенна диапазонов частот L1 и L2 совмещается
с АМВВ, расположенной в нижнем этаже. Сигналы
левой поляризации АМВВ комбинируются с сигна-
лами левых поляризаций основной антенны.
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Аннотация. Статья состоит из двух частей. В первой части представлены результаты анализа расчетных соотношений по-
гонных диссипативных потерь в микрополосковых линиях в диапазонах частот L-, S-, C-, Ku-, Ka-. Рекомендованы расчетные
соотношения для типовых микрополосковых линий и микрополосковых линий с относительно широким проводником, которые
отвечают экспериментальным результатам. Приведены примеры расчета погонных потерь и их составляющих, в том числе для
микрополосковых линий с использованием жидких кристаллов.

Представленные оценки показывают, что при реализации фазированных антенных решеток в Ku-, Ka-диапазонах их
эффективность фатально зависит от диссипативных потерь в микрополосковых линиях запитки излучателей.

Во второй части статьи представлена математическая модель микрополосковой антенны на основе теории направленных
графов, которая учитывает ее резонансные свойства и диссипативные потери.

Данные, полученные в первой части статьи, используются в качестве исходных параметров для анализа математической
модели при оценке диссипативных потерь в микрополосковых антеннах (излучателях).

Ключевые слова: микрополосковые линии, микрополосковые антенны, диссипативные потери
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Введение

В статье представлены результаты исследова-
ний диссипативных потерь в микрополосковых ли-
ниях и микрополосковых антеннах. Актуальность
данных исследований обусловлена тем, что боль-
шие надежды возлагаются на такие типы излу-
чателей при реализации пассивных и активных
фазированных антенных решеток (ФАР/АФАР)
для абонентских терминалов систем связи и ве-
щания, в том числе для будущих систем типа
LEO/MEO/HEO-HTS в Ku и Ka-диапазонах.

Известен ряд программ математического мо-
делирования на уровне электродинамической мо-
дели, позволяющих достаточно точно оценить раз-
меры микрополосковых антенн практически лю-
бой конфигурации (CST STUDIO SUITE, FEKO,
HFSS/AWR Microwave Office, QuickWave 3D и дру-
гие) [1, 2]. Однако анализ их описаний и научно-
технических публикаций показывает, что оценка
внутренних диссипативных потерь остается за пре-
делами внимания исследователей. Известно немного
работ, которые затрагивают вопросы оценки дис-
сипативных потерь. Результаты этих работ иногда
дают и противоречивые данные, что затрудняет их
использование на практике. Например, в [3] пред-
ставлены результаты моделирования круглой мик-
рополосковой антенны при различных значения tg δ
в пределах 10−3–5 · 10−3 (табл. 1). Для моделиро-
вания использован программный продукт Antenna
Magus (http://www.antennamagus.com/antennas.
php?page=antennas).

Однако в [4] при моделировании прямоуголь-
ной антенны (программный продукт HFSS версии
2010 года) получены оценки эффективности излу-
чения (рис. 1), которые заметно отличаются от дан-
ных табл. 1. Например, рабочая частота 1,575 ГГц,
т. е. в разы ниже, чем в [3], но снижение усиле-
ния при изменении tg δ от 10−3 до 5 · 10−3 более
1 дБ при толщине подложки более чем в 1,5 раза
больше, чем в [3].

Эффективность излучения антенны в [4] опре-
делена как

η = Pr/(Pr + Pm + Pd), (1)

где Pr — мощность излучения; Pc+Pd — мощность,
потерянная в металле проводников и диэлектриче-
ской подложке.

Из (1) следует, что снижение эффективности
происходит только за счет диссипативных потерь
в металле и диэлектрике.

Очевидно, что значительные расхождения ре-
зультатов моделирования не позволяют взять за
основу данные [3] и [4] для оценки внутрен-
них диссипативных потерь микрополосковых ан-
тенн. В данном случае в процессе моделирования
не ставится задача точного расчета геометриче-
ских параметров микрополосковой антенны. Основ-
ная задача — оценить внутренние диссипативные
потери с целью оценки эффективности примене-
ния микрополосковой технологии для построения
ФАР/АФАР. В итоге данного исследования требу-
ется получить обобщенную оценку влияния дисси-
пативных потерь в подводящих линиях и микропо-
лосковых излучателях на энергетический бюджет
радиолинии и выяснить, нужно ли учитывать при
инженерных оценках диссипативные потери в мик-
рополосковых излучателях и в каких случаях.

Материалы и их электрофизические
параметры

Конструкция микрополосковой антенны (излу-
чателя) предполагает применение множества ти-
пов металлизированных диэлектрических матери-
алов [5].

В качестве металлизации наиболее часто при-
меняется чистая медь. Медь имеет наилучшее
(после серебра) значение удельного электрическо-
го сопротивления ρ. Особо следует отметить слу-
чаи применения многослойного напыления провод-
ников, когда в качестве нижнего слоя для адгезии
с диэлектриком используется напыление металла
с удельной проводимостью σ (удельным сопротив-
лением ρ) значительно хуже, чем у меди (хром,
тантал и др.).

Диэлектрические материалы, применяемые
в технике СВЧ, имеют очень большое разнообра-
зие. Степень поглощения электромагнитной вол-
ны в диэлектрике характеризуется параметром tg δ.
Основное условие при выборе материалов — обес-
печение низких диссипативных потерь при распро-
странении электромагнитной волны.
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Таблиц а 1. Результаты оценки влияния tg δ на усиление антенны [3]

Диапазон
частот, ГГц

Диэлектрическая
проницаемость, εr

Толщина
подложки (h), мм

Результат моделирования

5 3 2,4 При изменении tg δ от 10−3 до 5 ·10−3 усиление снизи-
лось на 0,23 дБ

10 2 0,8 При изменении tg δ от 10−3 до 5 ·10−3 усиление снизи-
лось на 0,32 дБ

Рис. 1. Результаты моделирования [4]: а) толщина подложки 1,524 мм; б) диэлектрическая проницаемость ε = 4,2

Металлы

В табл. 2 приведены значения удельного сопро-
тивления ρ для наиболее часто применяемых ме-
таллизированных покрытий для микрополосковых
устройств. В источниках информации приведены
разные данные, поэтому в табл. 1 указан диапазон
значений удельного сопротивления. Все значения
соответствуют температуре 20 ◦C.

Часто используется понятие удельной проводи-
мости σ = 1/ρ, которая имеет размерность См/м
(Сим на метр). Например, для меди σ = 100/[(1,55–
1,72) · 10−6 Ом · см] = (6,45–5,81) · 107 См/м.

В диапазоне сверхвысоких частот электромаг-
нитная волна проникает в металл на очень малую
глубину (скин-слой). Токи текут по поверхности
и в проводнике в пределах скин-слоя (δ). Поверх-
ностное электрическое сопротивление Rs = ρ/δ,
где δ — глубина скин-слоя.

Значение δ удобно оценивать из соотношения,
в котором за отсчетную единицу принято удельное
сопротивление меди (ρм)δ = 5(0,172X/f)1/2, мкм,

где X = ρx/ρм; f — частота в ГГц; ρx — удельное
сопротивление исследуемого материала

Диэлектрики

В качестве диэлектрической подложки в мик-
рополосковых устройствах (и антеннах в частно-
сти) используется множество различных материа-
лов как керамических, так и на основе органиче-
ских соединений. Диапазон значений диэлектриче-
ской проницаемости лежит в очень широких пре-
делах, но наиболее часто применяются материа-
лы с ε = 2–20. При этом значение tg δ находится
в диапазоне 10−4–10−2.

Промышленный выпуск фольгированных ди-
электрических материалов хорошо освоен. Подроб-
ная информация о электрофизических параметрах
представлена, например, в [6].

Кроме традиционных материалов, за послед-
ние 3 года появилось много упоминаний о пер-
спективах применения в технике СВЧ жидких кри-
сталлов, в том числе для создания фазированных
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Та б лиц а 2. Удельное электрическое сопротивление металлов, применяемых в микрополосковой технике

Металл
проводника

Удельное электрическое сопротивление (ρ)
Примечание

Ом · см Ом ·мм2/м
Серебро (1,50–1,60)10−6 0,015–0,016 Покрытие коаксиальных элементов

Медь (1,55–1,72)10−6 0,0155–0,0172 Проводники (фольга)

Золото (2,19–2,30)10−6 0,0219–0,230 Контакты (переменные контактные соединения
в вакууме)

Никель (6,8–7,3)10−6 0,068–0,073 Подслой для адгезии

Хром (13,1–14,5)10−6 0,131–0,145 Подслой для адгезии

Тантал (12,0–14,6)10−6 0,120–0,146 Подслой для адгезии

Т а б лиц а 3. Электрофизические параметры жидких кристаллов (температура 20 ◦C)

Образцы
материала

Диэлектрическая проницаемость Потери в диэлектрике Диапазон,
ГГцε I ε II tg δ I tg δ II

K15 2,72 2,90 0,03 0,03 1–10

BL037 2,35 2,61 0,06 0,06 1–10

BL006 2,62–2,69 3,11–3,12 0,015–0,007 0,035–0,036 4,8–8,7

E7 2,72 3,17 0,12 0,02 5–6

GT3-23001 2,46–2,50 3,28–3,30 0,0143 0,0038–0,004 13,5–19

GT3-24002 2,50 3,30 0,0123 0,0032 6–10

TUDxxx 2,41–2,45 3,18–3,22 0,0111–0,0143 0,0025–0,0035 19

антенных решеток. Параметры таких материалов
приведены в табл. 3 [7,8].

Активные исследования в области примене-
ния LC (liquid crystals) для антенной техники [9]
проводятся в Technische Universitaet Darmstadt
(Германия). Особо следует отметить многочислен-
ные упоминания об успешных разработках и ис-
пытаниях сканирующих антенных решеток с ис-
пользованием «метаматериалов» и LC компани-
ей Kymeta. Проектные технические данные были
опубликованы в 2011 г. [10, 11], но по состоянию
на начало 2018 г. их подтверждения нет.

В России практическая реализация фазиро-
ванных антенных решеток в основном связана
с использованием традиционных технологий [12].
Большой опыт накоплен в области проектирования
фазированных антенных решеток специального

назначения [13], который, видимо, можно транс-
формировать для создания ФАР/АФАР-систем
спутниковой связи.

Учет шероховатости поверхности

Для оценки реальных потерь электромагнит-
ной волны следует знать качество обработки по-
верхности проводника и диэлектрической подлож-
ки [14–16], которая характеризуется шероховато-
стью поверхности [17].

Одной из распространенных оценок, харак-
теризующих шероховатость поверхности, являет-
ся среднеквадратическое отклонение ee профиля:
RMS — root mean square. В данном случае следу-
ет определить и учитывать значение RMS и для
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Таблиц а 4. Типичная шероховатость материалов,
используемых в микрополосковой технике [20–24]

Материал RMS, мкм

Полированная керамика < 0,05

Неполированная керамика 0,25

Диэлектрическая подложка фольгирован-
ного материала

1,5

Катанная фольга 0,4

Электролитическая фольга 3,0

Т а б лиц а 5. Коэффициент учета шероховатости
поверхности металлического проводника

Коэффициент учета шероховатости
(α

�
× Kr)

Источники
информации

Kr = 1+ exp{−(δ/RMS)1,6} [25]

Kr = 1+ 2/π arctg{1,4(RMS/δ)2} [15]

Kr = 1+ 2/π arctg{(RMS/δ)2×
×[0,094(RMS/δ)2−0,74(RMS/δ)+1,87]} [27]

металлических проводников, и для диэлектриче-
ских подложек микрополосковых линий.

При изготовлении микрополосковых матери-
алов применяется холоднокатаная медная фоль-
га или технология химического осаждения метал-
ла [18, 19], в том числе для получения фольги.
В табл. 4 представлены типичные значения ше-
роховатости материалов, используемых в микропо-
лосковой технике (с учетом технологии) [20–24].
Учет влияния шероховатости на величину потерь
в микрополосковой линии осуществляется с помо-
щью полуэмпирического коэффициента Kr. Поте-
ри (дБ) в идеальном проводнике микрополосковой
линии увеличиваются на коэффициент Kr (табл. 5,
[25–27]). Усредненным значением следует считать
данные, приведенные в [15] (отличие коэффициен-
тов наиболее заметно при RMS � δ).

Оценка волнового сопротивления

Волновое сопротивление микрополосковой ли-
нии (Z0, Ом) связано с ее геометрическими раз-
мерами и электрофизическими параметрами мате-
риала. В данном случае рассматриваются несим-

метричные микрополосковые линии. В табл. 6
представлена сводка ряда соотношений из разных
источников [28–35] и приведено упрощенное соот-
ношение (полуэмпирическое), которое будет приме-
няться при последующих расчетах.

Т а б л иц а 6. Волновое сопротивление несимметричной
микрополосковой линии

Волновое сопротивление, Ом Источники
информации

Z0 = 120π/ε
1/2
e {1,393+ W/h+

+2/3 ln(1,444+ W/h)}−1
εe = (ε+1)/2+(ε−1)/[2(1+12h/W )1/2]

[28–33]

Z0 = 120π/ε1/2{W/h+
+1/π[1+ ln(1+ πW/h)}−1

Примечание: опечатки в [34] исправлены

[34,35]

Следует отметить, что значение RMS поверх-
ности не только сказывается на величине погон-
ных потерь микрополосковой линии, но и снижает
ее волновое сопротивление, но не более 10% [33].
Соответственно можно принять, что приближенное
соотношение, косвенно учитывающее влияние ше-
роховатости материала, имеет вид

Z0 = 120π/[ε1/2(1+ W/h)]. (2)

Оценка диссипативных потерь
в микрополосковых линиях

Обычно применяются микрополосковые линии
с волновым сопротивлением 30–150 Ом. Чем боль-
ше отношение W/h, тем меньше волновое сопро-
тивление. Известно несколько соотношений для
оценки потерь в микрополосковых линиях, но они
имеют существенное расхождение между собой
и с результатами экспериментальных исследова-
ний. Особенно это относится к микрополосковым
устройствам при W/h � 1, что характерно для
микрополосковых антенн (излучателей).

Общие погонные потери в несимметричной
микрополосковой линии складываются из потерь
в металле α

�
, потерь в диэлектрике αd и потерь

на излучение αr. Известно, что в случае если тол-
щина подложки отвечает условию

h < λ/[4(ε − 1)1/2], (3)
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Та б лиц а 7. Расчетные соотношения для оценки погонных потерь в диэлектрической подложке
микрополосковой линии

Погонные потери в диэлектрике, дБ/см Источник информации

αd = 0,91 tg δ f{ε(1+ F )/[2+ 2(1− F )/ε(1+ F )]}1/2, где f — частота в ГГц
[37]

F = 1/(1+ 10h/W )1/2 при W/h � 1 αd ≈ 0,91 tg δ f(ε)1/2

αd = 8,68π/λ tg δ ε/ε
1/2
e (εe − 1)/(ε − 1), где εe — см. табл. 6 для Z0 [38,39]

Т а б л иц а 8. Расчетные соотношения для оценки погонных потерь в металлическом проводнике
микрополосковой линии

Погонные потери в металлическом проводнике, дБ/см Источник информации

αc = 545(f · ρ)1/2/(Z0 · W ), где Z0 = 120π/[ε1/2(1+ W/h)] [40]

Для W/h � 1 α
�

= 0,0022(εef)1/2(ρ/1,72 · 10−6)1/2/h

[37]Для W/h ∼ 1 α
�

= 0,0030(εef)1/2(ρ/1,72 · 10−6)1/2/h

εe = (ε + 1)/2+ (ε − 1)/[2 · (1+ 10h/W )1/2]

α
�

= 0,0868Rs/(Z0W )Ki, где Rs = ρ/δ = (ρπfμ)1/2,
[15]

Ki = exp[−1,2(Z0/120π)0,7]

Для W/h � 1 α
�

= 6,1 · 10−5K1K2(RsZ0εe)/h, где

[41]

K1 = 1+ h/We[1+ 1/π ln(2h/t)]
K2 = We/h + (0,66We/h)/(We/h + 1,444)
We/h = W/h + 1,25/π(t/h)[1+ ln(2h/t)]
Для W/h < 1 α

�
= 1,38Rs/(Z0h)[32− (We/h)2]/[32+ (We/h)2]K1

то значением αr можно пренебречь, как это приня-
то в (1).

Потери в диэлектрике αd оцениваются доста-
точно определенно (необходимо знание парамет-
ров ε и tg δ). Оценка потерь в металлических про-
водниках менее определенная, поскольку необходи-
мо учитывать многочисленные факторы. Неопреде-
ленность оценок увеличивается при W/h � 1, по-
скольку нет возможности прямого сравнения с экс-
периментальными данными.

Потери в диэлектрике

Существуют различные формульные оценки
погонных потерь, обусловленных потерями в ди-
электрике. Ряд расчетных соотношений представ-
лен в табл. 7.

Анализ этих соотношений показывает, что при
широких проводниках соотношения [36–39] при-
мерно совпадают между собой и слабо зависят

от значения W/h. Соответственно для оценки αd
в микрополосковой антенне можно использовать
упрощенное соотношение

αd = 0,91 tg δ f(ε)1/2, дБ/см, (4)

где tg δ и ε — параметры диэлектрической подлож-
ки; f — частота в ГГц.

Потери в металле

Расчетные соотношения для оценки погонных
потерь в металлических проводниках микрополос-
ковой линии приведены в ряде публикаций. В неко-
торых публикациях имеются опечатки и неточно-
сти. В связи с этим были проведены тестовые рас-
четы и сравнительный анализ результатов оцен-
ки погонных потерь в металлических проводниках.
В табл. 8 представлены соотношения, которые наи-
более достоверны, поскольку дают результаты, сов-
падающие между собой с инженерной точностью
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и с результатами экспериментальных данных ком-
пании Rogers Corp [42].

Сравнение проводилось для микрополосковой
линии 50 Ом. В данном случае интерес представля-
ют не только микрополосковые линии «стандартно-
го» волнового сопротивления, но и микрополоско-
вые линии, эквивалентные микрополосковому из-
лучателю (W/h � 1) с низким волновым сопро-
тивлением линии (Z0 < 50 Ом). Следует уточнить,
что соотношения, представленные в табл. 8, нужно
умножать на коэффициент Kr, зависящий от сте-
пени шероховатости материала (см. табл. 4 и 5) для
получения итогового значения.

Погонное затухание

Анализ соотношений для расчета αc, представ-
ленных в табл. 8, показывает, что результаты сов-
падают с точностью долей процента (при коэф-
фициенте учета шероховатости Kr = 1). Соответ-
ственно для оценки αc можно использовать любое
соотношение из табл. 8. В данном случае приня-
то самое простое соотношение [40], которое сле-
дует уточнить, умножив его на коэффициент Kr

учета шероховатости материала [15] (см. табл. 5).
Размерности входящих параметров: f — часто-
та, ГГц; W — ширина полоски, мм; ρ — 1,72 ·×
× 10−6, Ом · см дает погонные потери αc, дБ/см.
Соотношения для оценки αd (дБ/см), представлен-
ные в табл. 7, также дают хорошо совпадающие
между собой значения. При типовых размерах про-
водников для волнового сопротивления 50–150 Ом
расхождение не более 10%. Результаты для микро-
полосковых линий с относительно широким про-
водником (W/h � 1) различаются между собой
не более чем на 5%. В данном случае будем ис-
пользовать соотношение [38,39] (см. табл. 7).

С целью повышения достоверности расчетных
соотношений было проведено сравнение с данными
[Rogers] для параметров материала RO4350B. Рас-
четные данные для типовой линии 50 Ом показаны
на рис. 2. Эти значения совпадают с данными ком-
пании Rogers в пределах долей процента (на гра-
фике эти отличия не видны).

Однако экспериментальные данные, начиная
с 10 ГГц и выше, отличаются в бо́льшую сторо-
ну. К 20 ГГц отличие от расчета может достигать

Рис. 2. Погонное затухание типичной микрополосковой
линии (50 Ом) с параметрами (ε = 3,48, tg δ = 0,0037,
h = 0,508 мм, RMS = 3 мкм, материал RO4350B компа-

нии Rogers)

10–12%. Это объясняется возникновением эффек-
та излучения микрополосковой линии, который
в данном случае не учитывался. При переходе к от-
носительно широким микрополосковым линиям,
которые рассматриваются применительно к микро-
полосковым антеннам (излучателям), этот эффект
не следует рассматривать, т. к. он не увеличива-
ет диссипативные потери. На рис. 3 представлены
расчетные значения погонных потерь в микропо-
лосковой линии с относительно широким провод-
ником при использовании материала типа RO4350B
(материал аналогичный, как на рис. 1).

Рис. 3. Погонное затухание низкоомной микрополос-
ковой линии (W/h � 1) с параметрами (ε = 3,48,
tg δ = 0,0037, h = 0,508 мм, RMS = 3 мкм, материал

RO4350B компании Rogers)
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Сравнение данных рис. 2 и рис. 3 показы-
вает, что погонные потери микрополосковой линии
с относительно широким проводником меньше, но
не более чем на 3%. Соответственно в инженер-
ных расчетах можно ориентироваться на значение
погонных потерь для обычной типовой микрополос-
ковой линии 50 Ом.

Поскольку в последние годы в различных ис-
точниках как научного [9–11], так и рекламно-
го характера периодически появляются сведения
о разработке антенных решеток с использовани-
ем жидких кристаллов, на рис. 4 и 5 представлены
расчетные данные для оценки потерь в микрополос-

Рис. 4. Погонное затухание низкоомной микрополоско-
вой линии (W/h � 1) с параметрами (ε = 2,9, tg δ =

= 0,03, h = 0,508 мм, RMS = 3 мкм, LC типа K15)

Рис. 5. Погонное затухание низкоомной микрополоско-
вой линии (W/h � 1) с параметрами (ε = 2,9, tg δ =
= 0,03, h = 0,17 мм, RMS = 3 мкм, материал типа K15,

табл. 3)

ковой линии с жидкокристаллической пленкой (под-
ложкой) для различной толщины подложки (h).

Как следует из этих данных, основной вклад
в величину погонных потерь вносит диэлектрик.
Причем анизотропия ε и tg δ не вызывает фаталь-
ного изменения погонного затухания.

Анализ расчетных результатов и эксперимен-
тальных данных показывает, что для практической
оценки погонных потерь в микрополосковых лини-
ях и дальнейшего моделирования с учетом (3, 4,
табл. 8) можно принять

α0 = αd + αc = 0,91 tg δ f(ε)1/2+

+ 545(f · ρ)1/2/(Z0 · W )Kr, дБ/см, (5)

где Z0 — волновое сопротивление (2);
Kr = 1+ 2/π arctg{1,4(RMS/δ)2} — корректи-

рующий коэффициент (см. табл. 4, 5).

Краткие итоги

Показано, что погонное затухание типовой
микрополосковой линии незначительно выше, чем
микрополосковой линии с относительно широким
проводником (W/h � 1). Расчетные результаты
с высокой точностью подтверждаются эксперимен-
тальными данными компании Rogers Corp.

Однако представленные оценки погонного за-
тухания справедливы исключительно для оценки
потерь в регулярных относительно широкополос-
ных микрополосковых устройствах, например раз-
водки (запитки) излучателей. При оценке потерь
в резонансных устройствах, в частности в микро-
полосковых антеннах (излучателях) следует учи-
тывать их резонансные свойства. Для оценки ре-
альных диссипативных потерь в микрополосковом
излучателе требуется анализ его резонансной мо-
дели. Математическая резонансная модель микро-
полосковой антенны, представленная в виде экви-
валентного направленного графа, будет рассмотре-
на во второй части статьи.

Полученные результаты уже показывают, что
реализация ФАР в диапазонах частот Ku-, Ka-
(тем более выше) с использованием микрополос-
ковой техники приводит к значительным дополни-
тельным тепловым потерям. Например, основыва-
ясь на оценке размеров антенных решеток абонент-
ских терминалов OneWeb, представленных в [42]
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и результатах данной работы, можно констатиро-
вать, что в случае их реализации с использованием
микрополосковой техники дополнительные дисси-
пативные потери в приемной решетке будут бо-
лее 1,5 дБ, а в передающей более 3,8 дБ в лини-
ях запитки излучателей (более подробный анализ
будет представлен во второй части статьи). Эти ре-
зультаты показывают, что в настоящее время ис-
пользование зеркальных антенных систем остается
основным решением для применения в наземных
абонентских терминалах систем спутниковой связи
диапазона частот Ku-, Ka- и выше.

Работа выполнена при финансовой поддержке
Министерства образования и науки РФ (договор
№03.G25.31.0269) в рамках реализации Постанов-
ления Правительства РФ №218 «О мерах государ-
ственной поддержки развития кооперации россий-
ских высших учебных заведений и организаций,
реализующих комплексные проекты по созданию
высокотехнологичного производства».
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Аннотация. Получены математические зависимости для определения усеченных рисков принятия ошибочных решений, воз-
никающих при контроле надежности изделий космических аппаратов (КА) на этапе их отработки, использование которых
позволяет учесть всю накопленную априорную информацию о надежности изделий. Наличие этих рисков обусловлено сто-
хастическим характером проявления отказов изделий, ограниченным временем проведения наземных испытаний, а в случае
автоматизированного контроля, погрешностями системы контроля. При этом риски входят в состав целевой функции эко-
номических затрат на контроль и потерь, минимизация которой приводит к оптимальным статистическим планам контроля
надежности изделий.

Разработана математическая постановка задачи определения оптимальных планов.
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В настоящее время актуальным является на-
правление совершенствования методологии обеспе-
чения и подтверждения требуемого уровня надеж-
ности изделий КА на этапе их эксперименталь-
ной отработки. Реализация этого этапа традицион-
но требует вложения больших финансовых средств.
Поскольку при отработке реализуются принципы
статистического выборочного контроля, совершен-
ствование методического обеспечения должно ид-
ти и в направлении дальнейшего развития мо-
делей и алгоритмов планирования и проведения
статистического выборочного контроля надежности
изделий.

В работах [1, 2] были предложены методы
оптимального планирования контроля надежности
изделий КА, основанные на минимизации целе-
вой функции затрат на контроль и потерь, свя-
занных с рисками принятия ошибочных решений,
возникающих при контроле. Эта целевая функ-
ция вытекают из самой статистической структу-
ры контроля и имеет в общем случае следую-
щий вид:

CΣ = C1αα + C1εβ + C1Kn, (1)

где C1αα — математическое ожидание потерь за
счет браковки годного изделия, то есть удовле-
творяющего заданным требованиям по надежности
(α — риск 1-го рода);

C1ββ — математическое ожидание потерь за
счет приемки дефектного изделия, то есть не удо-
влетворяющего заданным требованиям по надеж-
ности (β — риск 2-го рода);

C1α, C1β , C1K — математические ожидания по-
терь и затрат на контроль одного изделия;

n — объем контроля (количество изделий,
подвергаемых контролю, либо количество цик-
лов контроля, связанное с постоянной длитель-
ностью контроля и т. д.), подлежащий определе-
нию.

Для биномиального плана контроля априор-
ные риски 1-го и 2-го рода α и β, входящие
в (1), представляют собой безусловные вероят-
ности забраковать годное (удовлетворяющее тре-
бованиям по надежности) или принять дефект-
ное изделие (не удовлетворяющее требованиям)

соответственно. Они определяются следующим
образом:

α =
1∫

PТР

(1− Pn)f(P ) dP =

=
Γ(a + b)
Γ(a)Γ(b)

1∫

PТР

(1− Pn)P b−1(1− P )a−1 dP ,

(2)

β =

PТР∫

0

Pnf(P ) dP =

=
Γ(a + b)
Γ(a)Γ(b)

PТР∫

0

Pn+b−1(1− P )a−1 dP ,

(3)

где Γ(·) — полная гамма-функция, или интеграл
Эйлера 2-го рода [1];

PТР — заданное значение вероятности безот-
казной работы изделия;

P — показатель надежности изделия, трактует-
ся как случайная величина (в байесовском смысле),
имеющая плотность бета-распределения

f(P ) =
1

B(b, a)
P b−1(1− P )a−1 =

=
Γ(a + b)
Γ(a)Γ(b)

P b−1(1− P )a−1, (4)

B(b, a) =
Γ(a)Γ(b)
Γ(a + b)

— полная бета-функция.

Параметры a и b априорного бета-распреде-
ления определяются известными методами по на-
копленной априорной статистической информации
о надежности изделий с учетом ее неоднородности
по известным моделям [1].

В [1] показано, что риски 1-го и 2-го рода с уве-
личением объема контроля n изменяются в проти-
воположных направлениях, поэтому целевая функ-
ция (1), в зависимости от величин, в нее входящих,
может быть возрастающей, убывающей и иметь ми-
нимум, которому соответствует оптимальный ста-
тистический план контроля (n∗,α∗,β∗, c = 0).
Здесь c — приемочное число плана контроля (кон-
трольный норматив), которое для высоконадежных
изделий КА равно нулю.
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Если функция является возрастающей, то кон-
троль надежности проводить нецелесообразно,
поскольку это приведет к увеличению экономиче-
ских затрат и потерь, связанных с рисками приня-
тия ошибочных решений. Если функция является
убывающей, то необходим стопроцентный контроль
всех изделий партии (если рассматривается партия
изделий) или всех технических параметров изде-
лия (если рассматриваются независимые парамет-
ры, определяющие надежность). И, наконец, если
функция имеет минимум, то контроль следует про-
водить по оптимальному плану (n∗,α∗,β∗, c = 0).
То есть сама целевая функция является как бы
индикатором необходимости проведения контроля
и испытаний.

Формализованная постановка задачи опти-
мального планирования контроля надежности [1,2]
записывается следующим образом: найти такое
значение n > 0 и соответствующие ему значения
рисков α и β, которые доставляют минимум целе-
вой функции (1), то есть найти

min
n,α,β

CΣ = min
n,α,β

[C1αα + C1ββ + C1kn], (5)

где

α =
1∫

PТР

(1− Pn)f(P ) dP , (6)

β =

PТР∫

0

Pnf(P ) dP , (7)

в области

α � 0, β > 0, 0 < n � N. (8)

Минимизация такой целевой функции при
контроле любого изделия КА [1,2] по переменной n
позволяет найти оптимальные планы контроля на-
дежности (n∗,α∗,β∗, c = 0), включающие в себя
оптимальные значения объема контроля и рисков
1-го и 2-го рода α∗ и β∗, которые учитывают накоп-
ленную априорную информацию с учетом ее стати-
стической неоднородности.

Приведенная постановка задачи (5)–(8) входит
в состав метода оптимального планирования кон-
троля надежности. В дальнейшем этот метод был
развит в более сложные методы: метод иерархиче-

ского контроля надежности, метод иерархическо-
го контроля технических параметров изделий КА
[1–3], которые получили достаточно широкое рас-
пространение. При этом в [1] и [4] были разрабо-
таны математические зависимости для определения
апостериорных рисков 1-го и 2-го рода, использова-
ние которых позволяет учесть на уровне вероятно-
стей результаты контроля изделий нижних уровней
иерархии при оптимальном планировании контроля
изделий более высоких уровней.

Поскольку к изделиям КА предъявляются
очень высокие требования по надежности, целе-
сообразно, как отмечалось выше, устанавливать
нулевое приемочное число или контрольный нор-
матив c = 0 в планах контроля их надежности.
При этом отказы изделий, которые могут возник-
нуть в процессе проведения их отработки, необхо-
димо учитывать через параметры a и b априорно-
го (4) и апостериорного бета-распределения пока-
зателя надежности изделия. Эти рекомендации на-
ходятся в полном соответствии с выводом академи-
ка А.Н. Колмогорова, приведенном в работах [5,6].

Анализируя выражения (2) и (3) для опреде-
ления рисков 1-го и 2-го рода, можно увидеть,
что они учитывают накопленную априорную ин-
формацию о надежности только через параметры
бета-распределения (4), поскольку областью опре-
деления возможных значений показателя надежно-
сти P изделия КА является область 0 < P < 1.
Такая область определения представляет собой
наиболее общий случай и ограничивает примене-
ние разработанных методов.

В то же время практика отработки показывает,
что изделия, используемые в настоящее время в со-
ставе бортового оборудования КА, обладают высо-
кой степенью преемственности и по ним накопле-
на достаточная априорная статистическая инфор-
мация о надежности. С учетом указанных обстоя-
тельств конкретизируем границы области возмож-
ных значений показателя P в формулах (2) и (3)
для определения рисков. При этом заметим, что
математическое ожидание случайной величины P ,
которая трактуется в байесовском смысле, при из-
вестной плотности распределения (4) определяется
по формуле [1,2]

m(P ) =
b

a + b
. (9)
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Запишем заданные требования к показателю
надежности изделия КА в следующем виде:

P1 < Pтр < P2, (10)

где P1 и P2 — границы области возможных значе-
ний показателя P .

Значения P1, P2 могут быть определены по
априорной информации о показателе надежности P
с использованием плотности (4) бета-распределе-
ния следующим образом.

Представим гипотетически некоторое множе-
ство изделий (гипотетическая генеральная сово-
купность), которое условно разделим на два под-
множества:

– подмножество изделий, удовлетворяющих
требованию Pтр (годное подмножество);

– подмножество изделий, не удовлетворяющих
требованию Pтр (дефектное подмножество).

Тогда в качестве границ P1, P2 могут быть
приняты их оценки, выраженные через математи-
ческие ожидания показателя P изделий соответ-
ственно 1-го и 2-го подмножества. Механизм пе-
рехода бета-распределения от области определе-
ния 0 < P < 1 к области определения показа-
теля надежности P1 < Pтр < P2 связан с усече-
нием априорной плотности распределения по этой
области. То есть распределение возможных значе-
ний показателя надежности в годном подмноже-
стве fг(P ) является усеченным в области определе-
ния Pтр � P < 1, а распределение возможных зна-
чений в дефектном подмножестве fД(P ) является
усеченным в области определения 0 < P < Pтр.

Используя известное правило [1, 2, 7] опреде-
ления плотности распределения fy(x) усеченной

непрерывной случайной величины X с интервалом
усечения (a, b), получаем выражения для определе-
ния fД(P ) и fг(P ):

fД(P ) =
f(P )∫PТР

0 f(p) dp
, (11)

fГ(P ) =
f(P )∫1

PТР
f(p) dp

. (12)

Учитывая эти выражения, определяем мате-
матические ожидания показателя надежности P

для дефектного и годного подмножества:

P1 = m[P1] =

Pтр∫

0

PfД(P ) dP =
∫Pтр
0 Pf(P ) dP∫Pnp

0 f(P ) dP
,

(13)

P2 = m[P2] =
1∫

Pтр

PfГ(P ) dP =

∫1
Pтр

Pf(P ) dP∫1
Pтр

f(P ) dP
.

(14)

Далее получим выражение для математическо-
го ожидания P1 с учетом вида априорной плот-
ности бета-распределения (4). Для этого подста-
вим (4) в выражение (13):

P1 = m[P1] =

∫Pтр
0 P

Γ(a + b)
Γ(a)Γ(b)

P b−1(1− P )a−1 dP

∫Pтр
0 P

Γ(a + b)
Γ(a)Γ(b)

P b−1(1− P )a−1 dP

=

=
∫Pтр
0 P (b+1)−1(1− P )a−1 dP∫Pnp

0 P b−1(1− P )a−1 dP
. (15)

В формуле (15) рассмотрим интеграл, который
находится в числителе, и выполним преобразова-
ния, умножив и разделив его на величину пол-
ной бета-функции B(b+1, a), которая табулирована
в [8,9]:

PТР∫

0

P (b+1)−1(1− P )a−1 dP =
B(b + 1, a)
B(b + 1, a)

×

×
PТР∫

0

P (b+1)−1(1− P )a−1 dP = B(b + 1, a)×

×

⎡
⎢⎣ 1

B(b + 1, a)

PТР∫

0

P (b+1)−1(1− P )a−1 dP

⎤
⎥⎦=

= B(b + 1, a)IPТР
(b + 1, a). (16)

Выражение, стоящее в квадратных скобках,
представляет собой интегральную функцию бета-
распределения, обозначается IPТР

(b + 1, a) и назы-
вается неполной бета-функцией [1,2,8,9], таблицы
которой содержатся, например, в [8,9].
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По аналогии интеграл, стоящий в знаменателе
выражения (15), разделим и умножим на величину
полной бета-функции B(b, a), получим

PТР∫

0

P (b−1)(1− P )a−1 dP =

= B(b, a)

⎡
⎢⎣ 1

B(b, a)

PТР∫

0

P b−1(1− P )a−1 dP

⎤
⎥⎦ =

= B(b, a)IPТР
(b, a). (17)

Учитывая (15)–(17), получаем

P1 = m[P1] =
B(b + 1, a)

B(b, a)
IPТР

(b + 1, a)
IPТР

(b, a)
. (18)

Поскольку аргументы a и b являются положи-
тельными действительными числами, бета-функция
может быть выражена через гамма-функцию [8, 9]
в соответствии с выражением (4). Тогда форму-
лу (18) можно записать в виде

P1 = m[P1] =
IPТР

(b + 1, a)
IPТР

(b, a)
Γ(b + 1)Γ(a)Γ(b + a)
Γ(b + 1+ a)Γ(b)Γ(a)

.

(19)
Используем известное свойство гамма-функ-

ции [8,9]:

Γ(b + 1) = bΓ(b) и Γ(b + a + 1) = (b + a)Γ(b + a).

Подставив эти выражения в (19), окончательно
получаем

P1 = m[P1] =
b

b + a

IPТР
(b + 1, a)

IPТР
(b, a)

. (20)

Теперь определим математическое ожидание
показателя надежности P для годного подмноже-
ства, используя формулу (14). Как и в предыдущем
случае, преобразуем эту формулу к виду

P2 = m[P2] =

∫1
Pтр

PP b−1(1− P )a−1 dP∫1
Pтр

P b−1(1− P )a−1 dP
=

=

∫1
Pтр

P (b+1)−1(1− P )a−1 dP∫1
Pтр

P b−1(1− P )a−1 dP
. (21)

Далее рассмотрим числитель (21), умножим
и разделим его на величину полной бета-функции
B(b + 1, a) и выполним преобразования

1∫

Pтр

P (b+1)−1(1− P )a−1 dP = B(b + 1, a)×

×

⎡
⎢⎣ 1

B(b + 1, a)

1∫

Pтр

P (b+1)−1(1− P )a−1 dP

⎤
⎥⎦ =

= B(B+1, a)

⎡
⎣ 1

B(b + 1, a)

1∫

0

P (b+1)−1(1− P )a−1 dP−

− 1
B(b + 1, a)

PТР∫

0

P (b+1)−1(1− P )a−1 dP

⎤
⎥⎦ =

= B(b + 1, a)×

×

⎡
⎢⎣1− 1

B(b + 1, a)

PТР∫

0

P (b+1)−1(1− P )a−1 dP

⎤
⎥⎦ =

= B(b − 1, a)[1− IPТР
(b + 1, a)]. (22)

Теперь рассмотрим знаменатель (21), умножим
и разделим его на величину полной бета-функции
B(b, a) и выполним аналогичные преобразования

1∫

Pтр

P b−1(1− P )a−1 dP =

= B(b, a)

⎡
⎢⎣ 1

B(b, a)

1∫

Pтр

P b−1(1− P )a−1 dP

⎤
⎥⎦ =

= B(b, a)

⎡
⎣ 1

B(b, a)

1∫

0

P b−1(1− P )a−1 dP−

− 1
B(b, a)

PТЗ∫

0

P b−1(1− P )a−1 dP

⎤
⎥⎦ =

= B(b, a)

⎡
⎢⎣1− 1

B(b, a)

PТР∫

0

P b−1(1− P )a−1 dP

⎤
⎥⎦ =

= B(b, a)[1− IPТР
(b, a)]. (23)
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Учитывая (21)–(23), получаем

P2 = m[P2] =

∫1
Pтр

PP b−1(1− P )a−1 dP∫1
Pтр

P b−1(1− P )a−1 dP
=

=
B(b + 1, a)[1− IPТР

(b + 1, a)]
B(b, a)[1− IPТР

(b, a)]
. (24)

Поскольку аргументы a и b являются положи-
тельными действительными числами, бета-функ-
ция может быть выражена через гамма-функцию
[1,8,9], с использованием свойств которой оконча-
тельно получаем

P2 = m[P2] =
B(b + 1, a)[1− IPТР

(b + 1, a)]
B(b, a)[1− IPТР

(b, a)]
=

=
bΓ(b)Γ(a)Γ(b + a)

(b + a)Γ(b + a)Γ(b)Γ(a)

[
1− IPТР

(b + 1, a)
]

[
1− IPТР

(b, a)
] =

=
b

(b + a)

[
1− IPТР

(b + 1, a)
]

[
1− IPТР

(b, a)
] . (25)

Если сравнить полученные выражения (20)
и (25) с выражением (9), которое определяет ма-
тематическое ожидание исходного бета-распреде-
ления (4), то видно, что усечение исходного рас-
пределения изменяет его математическое ожида-
ние на величину соответствующих дробей, содер-
жащих неполные бета-функции.

Таким образом, в результате получены вы-
ражения (20) и (25), которые определяют соответ-
ствующие границы области возможных значений по-
казателя надежности P . Следует заметить, что гра-
ничные значения P1 и P2 являются переменными,
поскольку зависят от величины заданных требо-
ваний к показателю надежности Pтр изделия КА
и от величин a и b, которые определяются наличи-
ем априорной информации. Но всегда выполняются
неравенства

0 < P1 < Pтр и Pтр � P2 < 1.

Тогда с учетом (20), (25) математические за-
висимости для определения рисков 1-го и 2-го ро-
да (2) и (3) при контроле показателей надежности

изделий КА на этапе отработки будут определяться
следующими формулами:

α =

P2∫

PТР

(1− Pn)f(P ) dP , (26)

β =

PТР∫

P1

Pnf(P ) dP , (27)

где P2 и P1 вычисляются по формулам (25) и (20).

Таким образом, в результате разработаны ма-
тематические зависимости для определения рис-
ков 1-го и 2-го рода, которые являются усечен-
ными и которые входят в формализованную по-
становку (5)–(8) задачи определения оптимальных
планов контроля надежности изделий КА при от-
работке. Использование этих рисков значительно
расширяет область практического применения ме-
тодов оптимального планирования, о которых го-
ворилось выше. Эти риски являются функциями
заданных требований к надежности изделия PТр,
размера области P1 � P � P2, то есть математи-
ческих ожиданий возможных значений показателя
надежности P , определяемых на основе априорной
информации, и параметров a и b априорного бета-
распределения этого показателя.

Проведем исследование функций рисков 1-го
и 2-го родов (26) и (27) в зависимости от измене-
ния единственного аргумента n при крайних услови-
ях, когда этот аргумент стремится к нулю и к беско-
нечности, то есть при n → 0 и n → ∞. Воспользуем-
ся теорией вычисления пределов функций.

Найдем пределы функций усеченных рис-
ков (26) и (27), учитывая, что показатель надеж-
ности изделия P < 1. В результате получим:

1) lim
n→0

α = lim
n→0

∫P2
Pтр

[1− Pn] · f(P ) · dP = 0,

lim
n→0

β = lim
n→0

∫Pтр
P1

Pn · f(P ) · dP =
∫Pтр

P1
f(P ) · dP ;

2) lim
n→∞α = lim

n→∞
∫P2

Pтр
[1 − Pn] · f(P ) · dP =

=
∫P2

Pтр
f(P ) dP ,

lim
n→∞β = lim

n→∞
∫Pтр

P1
Pn · f(P ) · dP = 0.
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Анализ полученных выражений позволяет сде-
лать следующие выводы.

1. При n → 0:
– риск 1-го рода α становится равным нулю.

Это совпадает с результатами, которые получены
в [1,2];

– риск 2-го рода β совпадает с вероятностью
того, что изделие является дефектным (то есть
не удовлетворяет заданным требованиям по надеж-
ности); причем величина этой вероятности есть∫Pтр

P1
f(P ) · dP и она определяется априорной на-

копленной статистической информацией о надеж-
ности изделия, а также величиной заданных тре-
бований Pтр.

2. При n → ∞:
– риск 2-го рода β становится равным нулю;
– риск 1-го рода α совпадает с вероятностью

того, что изделие является годным (то есть удо-
влетворяет заданным требованиям по надежности);

причем величина этой вероятности есть
∫P2

Pтр
f(P ) ·×

× dP и она также определяется накопленной ста-
тистической информацией о надежности изделия
(в том числе и результатами гипотетически беско-
нечных испытаний), а также величиной заданных
требований Pтр.

При этом поскольку плотность (4) бета-рас-
пределения f(P ) является усеченной в области
P1 < Pтр < P2, то очевидно, что

Pтр∫

P1

f(P ) · dP +

P2∫

Pтр

f(P ) · dP =

P2∫

P1

f(P ) · dP = 1.

Таким образом, проведенные исследования
подтверждают противоположный характер измене-
ния рисков 1-го и 2-го рода, что обосновывает
использование функций потерь в качестве целе-
вых функций для определения оптимальных пла-
нов контроля надежности изделий КА на этапе их
отработки. При этом формализованная постановка
задачи определения оптимальных планов контроля
надежности вида (n∗,α∗,β∗, c = 0) имеет следую-
щий вид: найти

min
n,α,β

CΣ = min
n,α,β

[C1αα + C1ββ + C1kn], (28)

где

α =

P2∫

PТР

(1− Pn)f(P ) dP =

=
Γ(a + b)
Γ(a)Γ(b)

P2∫

PТР

(1− Pn)P b−1(1− P )a−1 dP , (29)

β =

PТР∫

P1

Pnf(P ) dP =

=
Γ(a + b)
Γ(a)Γ(b)

PТР∫

P1

Pn+b−1(1− P )a−1 dP , (30)

P2 = m[P2] =
b

(b + a)

[
1− IPТР

(b + 1, a)
]

[
1− IPТР

(b, a)
] , (31)

P1 = m[P1] =
b

b + a

IPТР
(b + 1, a)

IPТР
(b, a)

, (32)

в области

α � 0, β > 0, 0 < n � N. (33)

То есть формализованная постановка задачи
определения оптимальных планов контроля изде-
лий КА при отработке (28)–(33) совпадает с поста-
новкой (5)–(8), однако вместо выражений для рис-
ков (2) и (3) в ней присутствуют выражения (26)
и (27), в которых P2 и P1 вычисляются по форму-
лам (25) и (20).

Для решения задачи оптимизации (28)–(33)
можно использовать в качестве основы алгоритм
решения, разработанный в [1], и определить опти-
мальные статистические планы контроля надежно-
сти изделий КА, включающие в себя оптимальные
объемы испытаний n∗ и оптимальные риски 1-го
и 2-го родов α∗ и β∗ при приемочном числе (кон-
трольном нормативе) c = 0.
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заданной живучести наноспутника
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Аннотация. В работе рассматривается задача формирования проектного облика малоразмерных космических аппаратов (КА)
класса наноспутник (НС), обладающих требуемым уровнем живучести. Особенностью КА такого класса является широкое при-
менение коммерческих комплектующих общего назначения, при этом для удешевления конструкции, как правило, отсутствует
дублирование отдельных бортовых систем. В связи с этим при создании НС предлагается учитывать требования по жи-
вучести как возможности системы адаптироваться и сохранять способность выполнять целевую задачу при возникновении
отказов в бортовых системах. Предложена методика построения математической модели для расчета количественной оценки
живучести НС. В основу модели положено отношение эффективности функционирования совокупности обеспечивающих си-
стем НС, сохраняющейся после фиксированного набора неблагоприятных воздействий, к начальному значению эффективности
функционирования НС.

Рассмотрено применение модели на этапе разработки технических предложений при проектировании НС, приведена ме-
тодика выбора состава бортовых средств из доступных комплектующих для создания байпасности и достижения требуемой
живучести НС. Приведен пример использования данной методики при выборе состава бортовых средств низковысотного НС
формата CubeSat 3U, совершающего ориентированный полет и имеющего показатель живучести 0,9.

Ключевые слова: наноспутник, живучесть, эффективность, оценка, надежность, отказ, целевая задача, элементы борта,
критичность

Selection of the Onboard Elements’ Composition
to Ensure the Specified Survivability of the Nanosatellite
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Samara University, Samara, Russian Federation

I. V.Belokonov, Dr. Sci. (Engineering), Prof., ibelokonov@mail.ru
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Abstract. The paper considers the design of small-size spacecraft of a nanosatellite class with the required level of survivability.
A feature of this class of spacecraft is the wide utilization of commercial components for a general purpose, while to reduce
the cost of construction, as a rule, there is no duplication of individual onboard systems. In this regard, it is proposed to take into
account the survivability requirements as an opportunity for the system to adapt and save the ability to perform the target task
in case of failures in onboard systems. A method of constructing a mathematical model for calculating the quantitative estimation
of survivability of a nanosatellite is proposed. The model is based on the ratio of the efficiency of performance of a set of support
systems of a nanosatellite, which remains stable after a fixed row of harmful inteferences, to the initial value of effectiveness
of nanosatellite performance.

The application of the model at the stage of development of technical proposals in the design of a nanosatellite is considered;
the method of selection of the composition of the onboard elements from the available components to create bypass and achieve
the required survivability of a nanosatellite is given. An example of using this method in selecting the composition of the onboard
equipment of a low altitude nanosatellite of a CubeSat 3U type performing an oriented flight and having the increased survivability
of 0.9 is offered.

Keywords: nanosatellite, survivability, effectiveness, assessment, reliability, failure, target, onboard elements, criticality
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Введение

Современное направление развития космиче-
ских экспериментов, проводимых университетами
мира, неразрывно связано с использованием нано-
спутников (НС) стандарта CubeSat.

Широкое использование НС во многом обус-
ловлено малым временем их разработки, а так-
же значительной дешевизной попутного запуска,
небольшой стоимостью.

При разработке НС с целью удешевления про-
екта часто применяются коммерческие комплектую-
щие общего назначения, дублирование отдельных
систем избегается. Статистические данные по НС
[1,2] свидетельствуют о высоком проценте аварий-
ных ситуаций, не связанных со средствами выведе-
ния, а обусловленных работой самих НС. Это свя-
зано с тем, что на ранних этапах проектирования
НС до настоящего времени не закладывались усло-
вия достижения требуемого уровня живучести НС.

Высокий процент аварийных ситуаций НС до-
казывает необходимость обеспечения живучести
НС, что достигается введением структурной избы-
точности бортовых средств, байпасности [3, 4], ре-
ализацией специальных алгоритмов работы борто-
вой системы управления.

Постановка задачи
оценки живучести НС

В данной работе ставится задача разрабо-
тать математическую модель, позволяющую произ-
вести количественную оценку живучести НС как
сложной системы, обладающей набором структур-
но и информационно связанных элементов борто-
вых систем. Реализация специальных алгоритмов
работы бортовой системы управления не рассмат-
ривается.

Свойство живучести в общем случае состоит
в способности объекта противостоять развитию кри-
тических отказов вследствие возникающих дефек-
тов и повреждений [5]. Применительно к НС живу-
честь — это свойство системы адаптироваться и со-
хранять способность выполнять целевую задачу по-
лета с некоторым снижением качества при возник-
новении отказов в элементах бортовой системы [6].

Живучесть отражает стойкость НС к неблагопри-
ятным воздействиям (отказоустойчивость систе-
мы), а также избыточный потенциал, заложенный
в алгоритмическую и аппаратную части НС, позво-
ляющий парировать возникающие отказы.

В нештатных условиях полета предусматрива-
ется возможность изменения структуры и алгорит-
мов работы бортовой системы НС. Живучесть мо-
жет быть реализована за счет использования избы-
точности различных типов, а также от эффекта си-
нергии при взаимодействии различных систем [7].

Наиболее простая оценка живучести сложной
системы может быть получена путем анализа спо-
собности выполнять определенный набор функций
в условиях неблагоприятных воздействий. При воз-
никновении отказов в элементах бортовой системы
часть функций НС может быть не выполнена, что
снижает качество выполнения миссии. Такой под-
ход к оценке живучести описан в [9].

В качестве показателя количественного измере-
ния живучести G целесообразно использовать от-
ношение эффективности EF , сохраняющейся у си-
стемы после возникновения определенной совокуп-
ности негативных воздействий, к начальной эффек-
тивности функционирования НС E0 до возникнове-
ния отказов [8]:

G =
EF

E0
.

При разработке математической модели для
оценки живучести НС принимаются следующие до-
пущения и ограничения.

1. При определении количественного показа-
теля эффективности учитываются основные харак-
теристики элементов бортовых систем (энергопо-
требление, объем запоминающих устройств, ско-
рость приема и передачи данных и т. д.), однако
не учитывается режим работы НС, включение и вы-
ключение отдельных бортовых систем НС.

2. Формируемая математическая модель оцен-
ки живучести НС учитывает состав бортовых
средств и является актуальной до наступления пер-
вого отказа, после возникновения отказа модель
оценки живучести корректируется.

3. Случаи одновременного отказа нескольких
элементов бортовых систем НС не рассматриваются.

Согласно принятой системе допущений, оцен-
ка живучести НС G осуществляется путем анализа
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Рис. 1. Обобщенная функциональная схема НС

эффективности выполнения им всех i = 1 . . .N
задач в рамках космической миссии при различ-
ных возможных состояниях НС.

Состояние НС рассматривается с точки зре-
ния возможности выполнения миссии и может
быть охарактеризовано совокупностью работоспо-
собных элементов бортовой системы или сово-
купностью неработоспособных элементов S =
= (F1,F2, . . . ,FM ).

Типовые задачи, решаемые при функциониро-
вании НС:

Z1 — обеспечение электропитания всех борто-
вых систем,

Z2 — формирование и накопление телеметри-
ческой информации,

Z3 — передача телеметрической информации
с НС на наземный комплекс управления,

Z4 — прием команд НС с НКУ,
Z5 — определение текущей ориентации и уг-

ловой скорости движения НС относительно центра
масс,

Z6 — обеспечение требуемой ориентации и ста-
билизации НС.

Выполнение всех перечисленных задач
является необходимым условием выполнения мис-
сии НС. Поэтому эффективность функционирова-
ния НС ES для каждого состояния S определяется
произведением коэффициентов эффективности ΦSi

выполнения задач и вероятности PS нахождения
системы в рассматриваемом состоянии [8]:

ES(F1,F2, . . . ,FM ) = PS ·
N∏

i=1

ΦSi. (1)

Для решения каждой задачи используется
определенный набор элементов бортовых систем,
что иллюстрирует обобщенная функциональная
схема бортовой системы НС на рис. 1, где Φij —
коэффициент эффективности элемента j при реше-
нии i задачи при условии отсутствия отказов.

Считая отказы отдельных элементов независи-
мыми событиями, вероятность нахождения системы
в рассматриваемом состоянии PS определяется про-
изведением вероятностей работоспособности всех
элементов бортовой системы с учетом информации
о произошедших отказах. При исправной работе
элемента вероятность его работоспособности при-
нимается равной надежности Pij , в противном слу-
чае — равной вероятности отказа (1− Pij).

Для рассмотренной функциональной схемы
бортовой системы НС эффективность его функцио-
нирования может быть определена как сумма эф-
фективностей работы во всех возможных состоя-
ниях:

E =
∑
S

ES =
∑
S

PS ·
N∏

i=1

ΦSi. (2)
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Для каждого элемента бортовой системы в мо-
дели задается перечень функций, для решения ко-
торых он может быть использован, а также рассчи-
тывается коэффициент эффективности:

ΦSij = kij ·
qSij

eSij · mSij · vSij

, (3)

где qSij — показатель качества работы элемента
при выполнении заданной функции (точность изме-
рения, скорость вычисления), eSij — потребляемая
электрическая мощность, mSij — масса, vSij — за-
нимаемый объем, kij — коэффициент нормирования.

Коэффициент нормирования определяется из
условия: maxΦij � 1 для всех элементов, выпол-
няющих одну функцию.

При проектировании бортовой системы НС од-
на и та же задача (или часть задачи) может ре-
ализовываться различными способами. Это требу-
ет описания логической связи элементов функцио-
нальной схемы.

Целесообразно рассматривать несколько под-
ходов.

1. Аддитивный: функция выполняется хотя бы
одним из элементов, коэффициенты эффектив-
ности суммируются (горячий резерв):

Φi =
∑

j

Φij | Φi � 1.

2. Замещающий: функция выполняется одним из
работоспособных элементов, имеющим наи-
больший коэффициент эффективности (холод-
ный резерв):

Φi = max
j

(Φij | Φij > 0).

3. Совместный: функция выполняется всеми эле-
ментами одновременно, коэффициенты эффек-
тивности перемножаются:

Φi =
∏
j

Φij .

При синтезе архитектуры типовой бортовой
системы НС в отсутствии аддитивных связей
и с учетом использования нормирующего коэффи-
циента коэффициент эффективности выполнения
каждой задачи и работы системы в целом не будет
превышать 1. При отсутствии отказов в элементах
бортовой системы НС коэффициент эффективности

будет максимальным, эффективность функциони-
рования НС в этом случае определяется вероятно-
стью безотказной работы (надежностью) элементов
бортовой системы НС.

При введении в бортовую систему НС адди-
тивных связей значения отдельных коэффициентов
эффективности могут превысить значение 1. Чтобы
этого избежать, все коэффициенты эффективности
элементов всех типов, которые задействованы в ад-
дитивных связях, дополнительно нормируются.

Описанная математическая модель позволяет
получить количественную оценку живучести НС
в диапазоне от 0 до 1. При возникновении отказов
в элементах бортовой системы НС и использова-
нии альтернативного набора бортовых средств по-
казатель эффективности функционирования и жи-
вучесть НС снижаются.

Методика выбора состава
бортовых средств

При проектировании НС одним из целевых
показателей, приведенных в техническом задании,
должен быть количественный показатель живуче-
сти GP (TAC) � const при заданном времени актив-
ного существования TAC .

Данный уровень живучести, помимо специ-
альных алгоритмов работы бортового компьютера,
обеспечивает совокупность элементов бортовой си-
стемы НС. Постановка задачи синтеза бортовой
системы НС может быть сформулирована следую-
щим образом: требуется определить набор борто-
вых средств (элементов) НС, который одновремен-
но позволит выполнить все задачи НС и будет
обеспечивать заданную живучесть НС GP на за-
данном времени активного существования TAC .

На практике основанием для выбора бортовых
средств для научно-образовательного НС является
стоимость, которую нужно минимизировать при
учете ограничений на массу, габариты и заданное.
Минимально допустимое значение живучести НС
переводится в разряд ограничений.

Возможны следующие подходы к решению за-
дачи.

1. Выбор состава элементов бортовой систе-
мы НС, обладающей высокой живучестью, за счет
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увеличения надежности (и, как правило, стоимо-
сти) отдельных элементов. При этом необходи-
мо вести конструкторские работы, модифицировать
стандартные комплектующие, что сложно реализо-
вать в условиях создания малоразмерного космиче-
ского аппарата в короткие сроки и с малым объе-
мом финансирования.

2. Последовательное изменение (наращивание)
структуры бортовой системы типового НС по кри-
терию увеличения живучести с одновременной ми-
нимизацией стоимости. Данный подход заслужи-
вает внимания, учитывая практику создания НС
из готовых унифицированных модулей, использо-
вание которых позволяет создавать НС в кратчай-
шие сроки [9].

3. Разработка новой (оригинальной) бортовой
системы НС для решения конкретной целевой
задачи НС. Подход не является рациональным,
так как потребует большого времени на разработ-
ку, изготовление и отладку специальных элементов
бортовой системы, что увеличит время разработки
НС и его стоимость.

Из возможных подходов наиболее эффектив-
ным с точки зрения времени и стоимости разработ-
ки НС является принцип выбора состава бортовых
средств НС путем изменения структуры бортовой
системы типового НС.

Типовой НС представляет собой платформу
КА нанокласса, обладающую минимальным набо-
ром аппаратных средств, необходимых для реше-
ния обеспечивающих задач [8]. Такой НС содержит
бортовой компьютер (БК) с одним вычислительным
ядром и запоминающим устройством (ЗУ), приемо-
передатчик, состоящий из приемной и передающей
частей, антенны с модулем раскрытия, солнечные
панели, контакт отделения (КО), систему электро-
питания, системы определения ориентации, систе-
мы стабилизации НС.

Резервирование отдельных элементов не
предусмотрено. Наличие двух экземпляров прием-
ных и передающих антенн, расположенных на про-
тивоположных гранях, а также солнечных панелей,
расположенных ортогонально, обусловлено необхо-
димостью сохранять возможность работы при раз-
личных угловых положениях НС.

При наращивании структуры бортовой систе-
мы НС необходимо определить критерии и огра-

ничения (по массе m, габаритам v, стоимости e,
живучести G) для выбора элементов, планируемых
к добавлению в бортовую систему НС. Для НС
CubeSat 3U их можно представить в виде матема-
тической записи:

G(TAC ,S) =
N∏

i=1

Φi · P � GP (TAC),

∑
S

m � 4,5 кг,

∑
S

v � 100× 100× 340 мм3
∑
S

e → min .

(4)

Принимается допущение, что мощность источ-
ников электроэнергии, установленных на НС, ока-
жется достаточной для обеспечения работы всех
элементов бортовой системы проектируемого НС.
При расчете общей стоимости НС не принимаются
во внимание затраты на элементы и конструкции
сопряжения элементов борта.

С целью определения элементов бортовой си-
стемы НС, для которых введение избыточности
наиболее востребовано, также используется опи-
санная выше математическая модель оценки жи-
вучести. В процессе моделирования дополнительно
проводится анализ последствий от отказа каждого
из элементов бортовой системы. Те отказы, кото-
рые приводят к невозможности выполнения зада-
чи НС, считаются критическими. Вероятность на-
ступления таких отказов определяет критичность
элемента Crj для бортовой системы НС.

Избыточность следует вводить прежде всего
для элементов, имеющих максимальную критич-
ность. При равных значениях критичности выби-
рается элемент, имеющий максимальное значение
критерия, характеризующего экономическую эф-
фективность введения избыточности:

min
e

max
j

J = min
e

max
j

(
Crj

mj · ej

)
. (5)

Синтез структуры бортовой системы НС про-
изводится последовательным выполнением итераций
добавления бортовых средств. На каждой итера-
ции для элементов бортовой системы вычисляется

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКОЕ ПРИБОРОСТРОЕНИЕ И ИНФОРМАЦИОННЫЕ СИСТЕМЫ т. 5 вып. 3 2018



ВЫБОР СОСТАВА БОРТОВЫХ СРЕДСТВ ДЛЯ ОБЕСПЕЧЕНИЯ ЖИВУЧЕСТИ НАНОСПУТНИКА 83

значение критерия J , производится резервирование
элемента, имеющего наибольшее значение крите-
рия до достижения заданного уровня живучести.

При введении избыточности происходит изме-
нение структуры бортовой системы, поэтому по-
сле каждой итерации требуется повторная оценка
живучести с использованием математической мо-
дели. В случае если значение живучести оказы-
вается меньше предыдущего или неравенства (4)
не выполняются, следует отказаться от выбранно-
го способа введения избыточности, использовать
альтернативный способ или создать избыточность
для другого критичного элемента бортовой систе-
мы НС. Таким образом реализуется контроль кор-
ректности создаваемой конфигурации бортовой си-
стемы НС.

Пример использования методики

Рассмотрим случай проектирования НС фор-
мата CubeSat 3U с заданным показателем живуче-
сти не ниже 0,9.

В качестве прототипа выберем типовой НС,
совершающий ориентированный полет [10]. Аппа-
рат решает обозначенные выше стандартные задачи
Z1 . . .Z6. Для решения задач используются опре-
деленные компоненты бортовой системы, согласно
функциональной схеме (рис. 2).

Для каждого из элементов бортовой структу-
ры НС необходимо указать вероятность возникно-
вения отказа (определяется из технической доку-
ментации на комплектующие), вычислить коэффи-
циент эффективности по формуле (3). На основе
функциональной схемы и коэффициентов эффек-
тивности элементов бортовой системы НС рассчи-
тываются коэффициенты эффективности решения
задач в случае отсутствия отказов, а также началь-
ное (максимально возможное) значение эффектив-
ности функционирования НС:

E0 = Φ1 · Φ2 · Φ3 · Φ4 · Φ5 · Φ6 · P0 =

= 1 · 1 · 1 · 0,5 · 0,5 · 0,5 · 0,928 = 0,116.

Для случаев отказа каждого из элементов бор-
товой системы НС рассчитывается эффективность
функционирования НС (см. таблицу).

Анализ показал, что начальное значение жи-
вучести НС с рассмотренным составом бортовых
средств составляет G = 0,32. Данное значение сви-
детельствует о том, что эффективность функцио-
нирования НС при возникновении отказов в сред-
нем ухудшится почти втрое. Полученная оценка
живучести оказалась ниже требуемой, необходимо
произвести синтез структуры бортовой системы НС
по приведенной выше методике.

По данным столбца 1 таблицы можно выде-
лить ряд наиболее критичных элементов бортовой
системы НС, отказ которых приводит к невыпол-
нению миссии НС. Производя для них расчет кри-
терия J по формуле (5), определяем элемент «Кон-
такт отделения», для которого вводится резервиро-
вание на первой итерации. Живучесть НС повыша-
ется и составляет G = 0,46.

Действуя аналогично по данным столбца 2, рас-
смотрим случай резервирования БК как элемен-
та, влияющего на выполнение многих задач. Рас-
чет показал, что живучесть возрастет до G = 0,54.
Однако более результативным подходом к выпол-
нению второй итерации является реализация воз-
можности выполнения программы полета из запо-
минающего устройства в случае отказа приемни-
ка. При этом потребуются минимальные затраты
на коммутацию элементов, а живучесть возрастет
до G = 0,88.

На третьей итерации выполняется резервиро-
вание ЗУ, также требующее минимальных затрат,
живучесть возрастает до G = 0,89. Последую-
щее усложнение бортовой системы будет связано
с более значимыми затратами. Рассматривая воз-
можные варианты реализации четвертой итерации,
целесообразно рассмотреть возможность установки
на НС дополнительно передающего модуля систе-
мы Иридиум, снабженного своей антенной. Дан-
ный модуль позволяет сохранить возможность пе-
редачи информации с НС на Землю, однако ско-
рость передачи данных будет снижена (снижается
качество выполнения целевой задачи полета — по-
лучение научной или целевой информации). Одна-
ко такой подход (создание байпасности) позволит
понизить критичность сразу двух элементов борто-
вой системы НС: модуля раскрытия антенн и пере-
дающего устройства. Живучесть НС превысит тре-
буемое значение: G = 0,91, рис. 3.
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Рис. 2. Функциональная схема типового НС
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Та б лиц а. Определение эффективности работы и живучести НС при различных отказах
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E0 0,116 0,116 0,115 0,097 0,096 0,095

Контакт отделения №1 0 0,125 0,125 0,104 0,104 0,104

Контакт отделения №2 – 0,125 0,125 0,104 0,104 0,104

Аккумулятор 0,063 0,063 0,063 0,052 0,052 0,052

Панель ФЭП №1 0,104 0,104 0,104 0,087 0,087 0,087

Панель ФЭП №2 0,104 0,104 0,104 0,087 0,087 0,087

Панель ФЭП №3 0,104 0,104 0,104 0,868 0,868 0,868

Преобразователь напряжения 0,063 0,063 0,063 0,052 0,052 0,052

Бортовой компьютер №1 0 0 0,125 0 0 0

Бортовой компьютер №2 – – 0,125 – – –

Запоминающее устройство №1 0,063 0,063 0,063 0,042 0,069 0,069

Запоминающее устройство №2 – – – – 0,069 0,069

Модуль раскрытия антенн 0 0 0 0 0 0,010

Передающая антенна №1 0,063 0,063 0,063 0,052 0,052 0,052

Передающая антенна №2 0,063 0,063 0,063 0,052 0,052 0,052

Передатчик 0 0 0 0 0 0,010

Приемная антенна №1 0,063 0,063 0,063 0,069 0,069 0,069

Приемная антенна №2 0,063 0,063 0,063 0,069 0,069 0,069

Приемник 0 0 0 0,035 0,035 0,035

Магнитометр 0,063 0,063 0,063 0,052 0,052 0,052

Акселерометр 0,063 0,063 0,063 0,052 0,052 0,052

Катушка индуктивности X 0 0 0 0 0 0

Катушка индуктивности Y 0 0 0 0 0 0

Катушка индуктивности Z 0 0 0 0 0 0

EF 0,038 0,054 0,063 0,085 0,085 0,086

G = EF /E0 0,32 0,46 0,54 0,88 0,89 0,91
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Рис. 3. Изменение параметров НС при введении избы-
точности

Заключение

Важным этапом проектирования НС является
определение конфигурации его бортовой системы.
Совокупность бортовых средств является основой
для реализации алгоритмов повышения живуче-
сти НС, которые управляют работой всех компо-
нентов.

Математическая модель оценки живучести НС,
предложенная в статье, может быть использована на
этапе формирования технических предложений со-
гласно изложенной методике. Это позволит создать
конфигурацию бортовой системы НС, состоящего
из типовых коммерческих комплектующих и обла-
дающего заданной живучестью. При этом борто-
вой компьютер реализует алгоритм, обеспечиваю-
щий режим работы компонентов бортовой системы
НС согласно функциональной схеме. Следующим

шагом является создание бортового алгоритма при-
нятия решения о выборе схемы реконфигурации
бортовой системы при возникновении отказов.
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корпусной атмосфере. Проводится условное разделение влияния внешних и внутренних факторов на деградацию электрических
и механических параметров чувствительных и исполнительных элементов устройств микросистемной техники. Предлагаются
различные конструктивно-технологические методы увеличения показателей надежности на стадиях разработки и изготовления
чувствительных и исполнительных элементов устройств микросистемной техники.

Ключевые слова: микросистемная техника, надежность, деградация, коррозионные процессы, радиационные воздействия

Degradation Processes of Devices
of Microsystem Technology

M.S.Kharlamov, contact@spacecorp.ru
Joint Stock Company “Russian Space Systems”, Moscow, Russian Federation

P. I.Didyk, Cand. Sci. (Engineering), contact@spacecorp.ru
Joint Stock Company “Russian Space Systems”, Moscow, Russian Federation

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

V.P.Bezmen, Cand. Sci. (Engineering), contact@spacecorp.ru
Joint Stock Company “Russian Space Systems”, Moscow, Russian Federation
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Приборы микросистемной техники переживают
пик своего развития и расширения областей при-
менения, включая космическую и военную отрасли,
в которых к приборам предъявляются высокие тре-
бования по надежности и сроку активного суще-
ствования (САС). Параметр надежности определя-
ется двумя методами: проведением ускоренных ис-
пытаний (при повышенных параметрах: влажности,
температуре, механической нагрузке, напряжении
питания) и теоретическим прогнозированием и мо-
делированием. Оба метода не являются взаимоис-
ключающими, а, напротив, дополняют друг друга.
Данные ускоренных испытаний являются наиболее
полными и точными, однако требуют наличия ра-
бочих образцов в необходимом количестве (для по-
лучения статистических данных), в то время как
построение модели возможно на этапах разработки
конструкции и технологии изготовления прибора.

Известно, что особенностью устройств мик-
росистемной техники является наличие чувстви-
тельного или исполнительного элемента (ЧЭ, ИЭ),
служащего преобразователем механических пере-
мещений в электрический сигнал (датчик) и наобо-
рот (актюатор) по различным физическим принци-
пам (емкостные, магнитные, электростатические,
пьезоэлектрические) в сочетании с управляющими
устройствами на основе микроэлектронных прибо-
ров. Таким образом, надежность устройств микро-
системной техники является произведением надеж-
ностей управляющей микроэлектроники и ЧЭ/ИЭ.
Изучение механизмов деградации микроэлектрон-
ных приборов — транзисторов, диодов — позво-
лило создать полупроводниковые приборы с САС
до 25 лет [1–4]. В то же время систематические
данные по САС устройств микросистемной техни-
ки отсутствуют, что и обусловливает актуальность
настоящей работы.

Целью работы является обзор данных о дегра-
дационных процессах и механизмах отказов чув-
ствительных и исполнительных элементов уст-
ройств микросистемной техники.

Из анализа теоретических и практических
подходов к прогнозированию надежности и САС
устройств микросистемной техники следует, что
необходимо учитывать весь комплекс взаимосвя-
занных процессов, протекающих в конструкцион-
ных материалах при их эксплуатации. В этой связи

в работе рассмотрены деградационные процессы
механических, электрических параметров элемен-
тов МЭМС-прибора, радиационные и размерные
эффекты.

Деградация механических
параметров

В зависимости от конструкции и условий экс-
плуатации ЧЭ/ИЭ прибора испытывает различ-
ные виды деформации: изгиб, растяжение, сжа-
тие, кручение, трение, касание (удар) двух элемен-
тов, циклические нагрузки, вибрационные и удар-
ные. Одним из основных параметров актюаторов
(СВЧ-реле, цифровые микрозеркальные устройства
и другие) является количество циклов переклю-
чения, которое прибор должен выдержать без
значительных изменений собственных характери-
стик. Анализ деградации МЭМС-переключателей
подробно рассмотрен авторами [7–9]. Для контакт-
ных МЭМС-переключателей наблюдается точеч-
ная коррозия и задубливание металлических кон-
тактов в местах соприкосновения, что значитель-
но уменьшает площадь контакта и, следовательно,
увеличивает контактное сопротивление переключа-
теля [7] (рис. 1). Для переключателей емкостно-
го типа наиболее типичными являются эффекты
залипания консоли в замкнутом положении и из-
менение напряжения переключения. Оба эффекта
связаны с накоплением заряда в диэлектрических

Рис. 1. Электрическое сопротивление МЭМС-переклю-
чателя с контактной областью из золота при токе 4 мА
при варьируемом числе циклов переключения [8]
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Рис. 2. Пластическая деформация поверхности кварцевой мембраны толщиной 20 мкм после формирования мед-
ных проводящих дорожек: а) — изображение с лицевой стороны мембраны с металлизацией; б) — изображение

обратной стороны мембраны с металлизацией, увеличение 5x

слоях и на поверхностных состояниях из-за струк-
турных нарушений.

Причиной всех вышеперечисленных процессов
является образование дислокационных дефектов
в структуре моно- и поликристаллической решетки
материала переключателя при наличии механиче-
ских напряжений, превышающих пороговое значе-
ние [5], так, для кремния эта величина составляет
105–106 Па [10].

Нагрузка на чувствительный элемент может
быть вызвана не только механическим воздействи-
ем при эксплуатации, но и деформациями струк-
туры при перепадах температур в случае адгези-
онного контакта материалов с различным ТКЛР.
Деформация структуры чувствительного элемента
может проявляться еще на стадии изготовления
при использовании некоторых высокотемператур-
ных процессов (осаждение диэлектриков, напыле-
ние металлов, «сухое» плазменное травление, бон-
динг) (рис. 2), что крайне негативно сказывается
на характеристиках МЭМС-акселерометров, гиро-
скопов, датчиков давления и прочих приборов и яв-
ляется актуальной проблемой для разработчиков
и производителей некоторых датчиков [6].

Общая скорость деградации механических па-
раметров во многом зависит от динамики пере-
мещения дислокаций в объеме решетки, так как

стремление дислокаций к объединению приводит
к появлению микротрещин и неупругой деформа-
ции кристалла. Автором [10] описан эффект ди-
намического старения дислокационных дефектов
в кремнии, вызванный закреплением и ограничени-
ем подвижности дислокаций из-за накопления при-
месных атомов. Таким образом, для улучшения ме-
ханических свойств и прочностных характеристик
чувствительных элементов может использоваться
материал со специально введенными либо некон-
тролируемыми легирующими примесями [10].

Одним из наиболее перспективных методов по-
вышения механической надежности является ис-
пользование наноматериалов при формировании
структур ЧЭ/ИЭ приборов МСТ. В целом нанома-
териалы обладают более высокими механическими
характеристиками по сравнению с традиционными
структурными материалами [15]. Это обусловлено
возникновением размерных эффектов, проявляю-
щихся в твердом теле с размером зерен порядка
100 нм, малым количеством структурных дефектов
кристаллической решетки и низкой динамикой дис-
локаций.

На рис. 3 качественно проиллюстрированы
преимущества наноструктурированных материалов
перед крупнозернистыми [15]. Увеличение твер-
дости при переходе размера зерен в нанометровый
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Рис. 3. Качественная связь между прочностью (твердостью) и пластичностью материалов (а) и соотношение
предела прочности от относительного удлинения до разрушения для различных сталей (б): 1 — высокопрочные;

2 — низкоуглеродистые; 3 — нанокристаллические [15]

диапазон для металлов может составлять 500–
600%, а для хрупких материалов — до 300%.
Использование сверхрешеток и 2D-наноструктур
также позволяет значительно повысить механиче-
скую надежность подвижных элементов, однако
применение подобных материалов многократно по-
вышает стоимость приборов из-за сложности изго-
товления.

Таким образом, вклад деградации механиче-
ских параметров в общую надежность и САС
прибора является отличительной особенностью
устройств микросистемной техники. Старение вы-
звано ростом и объединением дислокационных де-
фектов при механической нагрузке на ЧЭ/ИЭ.

Деградация электрических
параметров

Для описания деградации электрических пара-
метров приборов МСТ можно использовать модели,
применяемые в микроэлектронике. Основная про-
блема в применении этих моделей заключена в том,
что необходимо рассматривать кинетику и физику
деградационных процессов при наличии механиче-
ских напряжений. Известно, что скорость корро-
зионных процессов зависит от состава атмосферы

подкорпусного пространства. Наличие летучих ком-
понентов (углеводородов, галогенов и других) при-
водит к химическому окислению металлизации.
Вода, помимо окислителя, выступает переносчиком
соединений, в том числе органики, а повышенный
уровень влажности может привести к образованию
конденсата на поверхности кристалла и, как след-
ствие, процессам электрохимической коррозии про-
водников.

Известно, что вода существует на внутренних
поверхностях прибора в двух формах: адсорбиро-
ванной пленки или конденсированных капель [16].
Толщина и площадь образовавшегося слоя зави-
сит от свойств поверхности (шероховатость, сма-
чиваемость), а также относительной влажности
атмосферы подкорпусного пространства. При экс-
плуатации прибора при температуре ниже точки
росы внутренние поверхности прибора покрыва-
ются каплями сконденсированной влаги (росы).
Скорость коррозионных процессов зависит от осо-
бенностей топологии металлизации и состояния
влаги на повехности кристалла. В случае адсорби-
рованной тонкой пленки, толщина которой не пре-
вышает нескольких монослоев, преимущественно
наблюдается постепенное «старение» прибора, со-
провождающееся медленной деградацией электри-
ческих параметров. При перекрывании же соседних
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проводящих дорожек или контактных площадок
конденсированной каплей, по данным [16], ско-
рость электрохимической коррозии возрастает на
4–6 порядков, а также появляется большая ве-
роятность возникновения короткого замыкания.
В случае контакта разных металлов скорость кор-
розии зависит от значения контактной разности
потенциалов, причем электрохимические реакции
протекают при отсутствии внешнего напряжения.

В работе [17] описана кинетика электро-
химической коррозии алюминиевой металлизации
в интегральных схемах, однако указанная модель
не учитывает скорость разрушения пассивирую-
щих покрытий. В обычных атмосферных условиях
алюминий обладает высокой коррозионной стойко-
стью благодаря пассивирующей пленке Al2O3 тол-
щиной 5–10 нм, однако наличие галогенов, особен-
но хлора, приводит к локальной коррозии, или пит-
тингу. Высвобожденные ионы хлора продолжают
участвовать в окислении алюминия, поэтому да-
же малое количество галогенов вызывает обшир-
ные повреждения металлизации [4].

Образование влаги на поверхностях подвиж-
ных частей ЧЭ/ИЭ может вызывать изменение ча-
стотно-механических характеристик конструкции,
а также вызывать залипание подвижных контактов.
При конденсации влаги в маленьких воздушных
зазорах электростатических устройств происходит
полный отказ из-за замыкания емкостей через воду.

Известно, что процесс электромиграции так-
же оказывает большое влияние на деградационное
старение и последующий отказ прибора. Локальное
увеличение плотности тока возможно в местах уто-
нения алюминиевой пленки, например в результате
длительной коррозии вглубь металлизации или на
углах ступеней. Образование углублений и трещин
на поверхности полупроводника, вызванных элек-
тромиграцией, увеличивает общую площадь кон-
такта металла с атмосферой подкорпусного про-
странства, что, в свою очередь, увеличивает общий
объем и скорость глубинной коррозии, влекущей за
собой локальное утонение проводника, рост плот-
ности тока и дополнительный рост электромигра-
ции ионов алюминия.

Для улучшения стойкости алюминия к элек-
тромиграции осуществляется добавка различных
примесей при напылении металла [1]. Небольшое

количество кремния (до 1%) позволяет снизить
показатели электромиграции, при этом электриче-
ское сопротивление металлизации сильно зависит
от массовой доли примеси. Увеличение стойкости
может быть достигнуто в сплавах алюминия с раз-
личными металлами. Введение дополнительных сло-
ев тугоплавких металлов также позволяет увели-
чить долговечность алюминиевых пленок. По дан-
ным [1], хорошую долговечность продемонстриро-
вали пленки чистого алюминия с подслоем Ti-W.

Наилучшим решением проблемы электроми-
грации до сих пор остается подбор правильной ши-
рины алюминиевых проводников по мере их разме-
щения. Максимальной стойкостью обладают про-
водники, ширина которых меньше среднего разме-
ра зерна металла (приблизительно 1 мкм), так как
в этом случае передвижение ионов в пустотах в на-
правлении тока будет блокироваться материалом
самих зерен.

Увеличение сопротивления между подвиж-
ным и неподвижным металлическими электрода-
ми, вызванное точечной коррозией и задублива-
нием, явным образом проявляется в МЭМС-пе-
реключателях контактного типа. Хотя механизмы
данного явления сложны и находятся на стадии ис-
следования, установлено, что деградационные про-
цессы идут по двум параллельным направлениям:

– уменьшение эффективной контактной пло-
щади вследствие задубливания и точечной корро-
зии металла в месте контакта;

– локальный рост плотности тока, приводя-
щий к электромиграции и микросварке электродов.

В некоторых типах устройств МСТ наиболее
выраженно проявляется деградационный процесс
в диэлектрических слоях. В работе [7] описывается
два процесса деградации маломощных емкостных
ВЧ МЭМС-переключателей:

– увеличение напряжения актюации и раз-
мыкание ключа из-за утечки заряда из кантиле-
вера и накопления на поверхностных состояниях
«металл–диэлектрик» и «диэлектрик–воздух»;

– инжекция заряда в диэлектрический слой из
электрода, приводящие к залипанию кантилевера
в нижнем положении.

Причиной этих деградационных процессов яв-
ляется увеличения плотности объемных и по-
верхностных ловушек в диэлектрике из-за роста

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКОЕ ПРИБОРОСТРОЕНИЕ И ИНФОРМАЦИОННЫЕ СИСТЕМЫ т. 5 вып. 3 2018



92 М.С.ХАРЛАМОВ, П.И.ДИДЫК, А.А.ЖУКОВ, В.П. БЕЗМЕН

дислокационных дефектов, вызванных механиче-
скими нагрузками при замыкании ключа. Автора-
ми [7] приводится несколько методов решения про-
блемы зарядки диэлектрического слоя: модерниза-
ция конструкции прибора с использованием бипо-
лярной актюации, боковых управляющих электро-
дов и других нетипичных конструкций.

Таким образом, деградация электрических па-
раметров ЧЭ/ИЭ устройств МСТ базируется на тех
же физических принципах, что и в традиционных
микроэлектронных приборах. Однако при расчете
кинетики требуется учитывать конструктивные осо-
бенности чипов и наличие механических нагрузок.

Источники летучих соединений

Известно, что состав летучих соединений под-
корпусного пространства влияет на скорость кор-
розионных процессов металлизации приборов МСТ.
Уровень содержания влаги в атмосфере подкорпус-
ного пространства задается условиями герметиза-
ции. Она должна проходить в атмосфере инерт-
ного газа с содержанием влаги, не превышающей
50 ppm. Другими источниками влаги и летучих со-
единений являются внутренние поверхности корпу-
са: крышка, керамическое основание корпуса и адге-
зив, натекающие и диффундирующие газы из окру-
жающей атмосферы. Уровень натекания определяет-
ся условиями и качеством герметизации и обычно
хорошо контролируется. Исследование морфологии
поверхности материалов металлокерамического кор-
пуса и отвержденного адгезива обнаружило боль-
шое количество капиллярных каналов размером
0,2–3,9 мкм на поверхности отвержденного адгезива
и развитую структуру керамического основания кор-
пуса. По данным дифференциального термографи-
ческого анализа (ДТА) керамики и отвержденного
адгезива, были получены значения потери веса ке-
рамики (0,07%) и клея (0,3%) в результате десорб-
ции воды из пор при нагревании до 150 ◦C и при
этом отмечается рост поверхностного сопротивле-
ния керамики с 1014 Ом до 1015 Ом [12]. Пока-
зано [12], что термообработка перед герметизаци-
ей при температуре 150◦С не позволяет эффектив-
но удалить влагу с поверхностей, так как расчет-
ное давление внутри капилляра диаметром 200 нм

доходит до 1,4 МПа, что увеличивает температуру
кипения воды в нем до 250 ◦C. Это ограничение
по минимальной температуре отжига можно снять,
если проводить термообработку в вакууме. Прове-
дение термообработки ИК-отжигом с дополнитель-
ной откачкой позволило снизить содержание под-
корпусной влаги до 0,01–0,2 об.%.

Клеевые соединения являются основным ис-
точником остаточных летучих элементов из-за по-
вышенного газоотделения в вакууме, связанного
с десорбцией и диффузией летучих компонентов из
клеевых швов и продуктов реакций, протекающих
в адгезиве. Кроме того, органические соединения,
входящие в состав адгезива, хорошо абсорбируют
атмосферную влагу еще до герметизации, а разви-
тая пористая поверхность клеевого шва многократ-
но увеличивает его открытую площадь и, как след-
ствие, общий объем адсобрированной влаги. Со-
став и количество выделяемых летучих примесей
зависит от исходного состава адгезива и различ-
ных технологических особенностей монтажа кри-
сталла, например дополнительной термообработки
клеевого шва. В работе [13] приводится обзор раз-
личных типов клеевых композитов, их сравнение
по степени газовыделения и элементному соста-
ву выделяемых летучих примесей. Термообработ-
ка отвержденного клеевого шва позволяет значи-
тельно уменьшить остаточное газовыделение: ско-
рость диффузии летучих соединений при повыше-
нии температуры возрастает, и в течение сравни-
тельно короткого времени концентрация этих ком-
понент в приповерхностном слое уменьшается.

Несмотря на обилие различных типов адгези-
вов, применяемых в микроэлектронной промышлен-
ности, нет прямых данных о составе и количестве
остаточных летучих соединений, выделяемых после
отверждения. В качестве косвенных параметров для
сравнения степени газовыделения различных соста-
вов клеев можно использовать значение массовой
усадки клея и термостойкость. Использование гет-
тера в составе сборки МЭМС-изделий способствует
поддержанию низкого уровня концентрации актив-
ных газов в подкорпусном объеме, а также позво-
ляет значительно снизить количество адсорбирован-
ной влаги на поверхности ЧЭ/ИЭ [23,24].

Из всего вышесказанного можно сделать вы-
вод, что улучшенные условия герметизации прибора
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Рис. 4. Снимок с РЭМ внешнего вида поверхности керамического основания корпуса (а) и адгезива после сушки
при 175 ◦C в течение 1 ч в среде азота (б) [12]

при сборке, а также предварительная сушка и ис-
пользование геттера позволяют значительно увели-
чить надежность и САС прибора в целом.

Радиационные эффекты

Известно, что информация об уровнях радиа-
ционной стойкости устройств микросистемной тех-
ники ограничена, но среди имеющихся публика-
ций можно найти информацию о деградации осо-
бо чувствительных приборов при дозах порядка
100 крад [20]. По сравнению с приборами микро-
электроники изделия микросистемной техники
обладают рядом отличительных конструктивных
и функциональных особенностей, обусловленных
различными принципами работы приборов, исполь-
зующих разные физические эффекты для преобра-
зования энергии (электростатические, электромаг-
нитные, пьезоэлектрические, электротермические
и пр.). При анализе деградационных процессов,
вызванных космическим излучением, особый инте-
рес представляют чувствительные и исполнитель-
ные элементы датчиков и актюаторов. Основными
причинами трудности расчета и прогнозирования
радиационной стойкости устройств МСТ являются
многообразие используемых материалов (полупро-
водники, металлы, диэлектрики, полимеры) и раз-
личные физических принципы активации и преоб-
разования.

В общем случае при воздействии ИИ на ма-
териал исполнительных и чувствительных элемен-
тов приборов МСТ образуются дефекты смещения
и объемные ионизационные дефекты.

Дефекты смещения — структурные нарушения
кристаллической решетки материала, обусловлен-
ные выбиванием атомов из узлов кристаллической
решетки с образованием различных структурных
дефектов (вакансии, межузлия, пары Френкеля,
дислокации). Влияние дефектов смещения на па-
раметры полупроводниковых материалов были изу-
чены при анализе радиационной стойкости инте-
гральных схем, центральным элементом которых
является транзистор. Так, например, для кремния
эти эффекты проявляются при облучении электро-
нами с энергией от 1 МэВ.

Появление дефектов смещения сказывается на
механических свойствах облучаемых материалов.
Например, в работе [21] представлены данные
об изменении микротвердости монокристалличе-
ского кремния под действием низкоинтенсивного
β-излучения. Установлено, что пики разупрочнения
(рис. 5) связаны с образованием комплексов струк-
турных дефектов: V2–O–C и/или V2–O2 (первый
пик), V2 и/или Ci–Cj (второй пик), здесь V —
вакансия, О — атом кислорода, Ci и Cj — меж-
узельный атом углерода и атом углерода, находя-
щийся в узле кристаллической решетки соответ-
ственно. В той же работе показано влияние типа
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Рис. 5. Микротвердость монокристаллического кремния при варьируемом времени низкоинтенсивного β-излучения
со средней энергией E ≈ 0,5 МэВ [21]

и концентрации легирующей примеси на зависи-
мость микротвердости от времени облучения.

Известно, что изменение модуля Юнга в усло-
виях космического применения даже на самых вы-
соких орбитах может не превышать нескольких де-
сятков ppm в течение 10 лет. Такое изменение мало
влияет на эксплуатационные характеристики низко-
частотных датчиков, а также приборов, работаю-
щих в двух статических состояниях (ВЧ-переклю-
чатели, актюаторы), однако ряд высокочастотных
приборов требует устойчивости в 10 ppm от резо-
нансной частоты, которая пропорциональна квад-
ратному корню модуля Юнга.

В металлах и диэлектриках из-за поликри-
сталлической/аморфной структуры дефекты смеще-
ния, вызванные космическим ионизирующим излу-
чением, практически не влияют на их параметры.
Тем не менее в оптически прозрачных материалах
структурные дефекты могут создавать паразитные
центры рассеяния, приводящие к деградации неко-
торых МОЭМС устройств.

Большинство имеющихся экспериментальных
данных и результатов моделирования о влиянии
дефектов смещения на работоспособность изде-
лий МСТ показывают, что структурные наруше-
ния, вызывающие механическую и электрическую
деградацию конструктивных материалов ЧЭ/ИЭ,
наступают при дозах и плотности облучения, пре-
вышающих уровни радиационной стойкости более
уязвимых к ИИ современных ИС и электронных
компонентов.

Ионизационные дефекты возникают при пере-
даче энергии от частицы или кванта ионизирую-
щего излучения электронам кристаллической ре-
шетки полупроводника или диэлектрика, которые
переходят в зону проводимости с созданием элек-
тронно-дырочной пары. Данный тип дефектов чаще
всего становится причиной деградации и отказов
устройств МСТ, так как гамма-излучение имеет
большую глубину проникновения через материалы,
что создает проблемы при создании эффективной
защиты от его воздействия.

Наиболее пагубно ионизационные дефекты
влияют на диэлектрические слои. Возникнове-
ние электронно-дырочных пар приводит к появле-
нию электрически активных дефектов, что влечет
за собой ухудшение изолирующих свойств и уве-
личение проводимости, вплоть до токовых утечек
и пробоя. Кроме того, накопление захваченного за-
ряда в диэлектриках и полупроводниках влияет на
электрические характеристики МЭМС-приборов,
имеющих емкостные элементы. По различным дан-
ным, деградация некоторых электростатических
устройств МСТ в результате накопления заряда
возникает при дозах от 30 крад.

Ионизационные дефекты могут проявляться
не только в структуре кристалла. Например, для
некоторых электростатических МЭМС-акселеро-
метров и гироскопов, использующих гребенчатую
структуру с малым зазором (порядка нескольких
микрон), наблюдался эффект пробоя через ем-
костные элементы по вакууму (∼10−4 Па) между
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обкладками конденсатора, что приводило к отка-
зу датчика, устранимому после снятия напряжения
и перезагрузки прибора.

Одним из наиболее эффективных методов уве-
личения радиационной стойкости устройств МСТ
является корпусирование. Металлическая крышка
корпуса экранирует большинство ионизирующих ча-
стиц, что на несколько порядков увеличивает требу-
емую дозу радиации, после которой начинают про-
являться деградационные процессы в сенсоре или
актюаторе. Однако это не позволяет полностью лик-
видировать ионизационные дефекты и дефекты сме-
щения, так как подобная защита очень слабо погло-
щает нейтроны и гамма-кванты. По уровню чувстви-
тельности к радиационному воздействию космиче-
ского пространства МЭМС-устройства можно вы-
строить в следующий ряд:

электростатические⇒ пьезоэлектрические⇒
⇒ электротермические⇒ магнитные.

В работе [22] приводится вариант анализа
применимости имитационного моделирования для
оценки радиационной стойкости приборов МСТ,
а также предложена схема построения автоматизи-
рованного комплекса для радиационных исследова-
ний изделий.

Таким образом, проблема влияния ионизи-
рующего космического излучения на надежность
ЧЭ/ИЭ является в настоящее время актуальной
проблемой и требует дополнительных исследова-
ний в области физики деградационных процессов,
вызываемых эффектами смещения и накопления
дозы. Отсутствие активных полупроводниковых
объемов в большинстве типов устройств МСТ де-
лает их стойкими к воздействию ИИ, однако для
оценки радиационной стойкости требуется прове-
дение дополнительных исследований по влиянию
радиации на механические характеристики испол-
нительных и чувствительных элементов приборов.

Заключение

Немногочисленные данные по физике и меха-
низмах типичных отказов устройств микросистем-
ной техники позволяют сделать следующие выводы:

– механизмы механического старения и дегра-
дации исполнительных и чувствительных элемен-

тов устройств МСТ связаны со структурным несо-
вершенством конструкционных материалов и ря-
дом эффектов, соотносящихся с генерацией и пе-
ремещением дислокаций — ползучесть материалов,
усталостные явления и пр.;

– деградация электрических параметров
ЧЭ/ИЭ устройств МСТ базируется на тех же фи-
зических принципах, что и в традиционных микро-
электронных приборах. Однако при расчете кине-
тики требуется учитывать конструктивные особен-
ности чипов и наличие механических нагрузок;

– старение и деградация ускоряются под дей-
ствием активирующих процессов: температурных
воздействий, радиации, повышенной влажности
и механических нагрузок;

– деградация электропроводящих контактов,
необходимых для преобразования электрической
энергии в механическую, или наоборот, частотные
характеристики зависят как от наличия подкорпус-
ной влаги, так и от выделения химически активных
летучих компонентов, приводящих к коррозионным
процессам и выходу из строя устройства.
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Стартовая программа исследования Луны Е1
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АО «Российские космические системы», Москва, Российская Федерация

Аннотация. 4 октября 1957 г. состоялся запуск первого советского искусственного спутника Земли ИСЗ-1, который ознаме-
новал начало космической эры человечества. 20 марта 1958 г. было принято Постановление ЦК КПСС и Совета Министров
СССР №343-166, которое предусматривало разработку Лунной станции и трехступенчатой ракеты 8К72 «Восток». Так нача-
лась первая космическая программа Е1. В дальнейшем системам, способным выполнять эту программу, присвоили названия
АМС (Автоматическая межпланетная станция) и АЛС (Автоматическая лунная станция). В Постановлении Правительства
от 20 марта 1958 г. предписывалось разработку и изготовление всего комплекса бортовой и наземной радиотехнической
аппаратуры поручить НИИ-885.

Первые три запуска оказались неудачными из-за отказов ракеты 8К72, и только пуск 2 января 1959 г. вывел Лунную
станцию на орбиту. АМС «Луна-1» стала первым в мире космическим аппаратом, достигшим второй космической скорости
и ставшим искусственным спутником Солнца.

13 сентября 1959 г. на Луну были доставлены вымпелы «Союз Советских Социалистических Республик, сентябрь 1959 года»
и пятиугольники с гербом СССР.

Ключевые слова: ИСЗ-1, первый спутник Земли, космическая эра, автоматическая межпланетная станция, автоматическая
лунная станция

The Start Program of the Moon Exploration Е1

G.M.Fedorenko, Cand. Sci. (Engineering), dogen@yandex.ru
Joint Stock Company “Russian Space Systems”, Moscow, Russian Federation

Abstract. October 4, 1957, marked the launch of the first Soviet artificial satellite, Sputnik 1, which was the beginning of the space
era of humanity. The Decree No. 343-166 of the Central Committee of the Communist Party of the Soviet Union and the Council
of Ministers as of March 20, 1958, envisaged the development of the lunar probe and three-stage Vostok launcher vehicle (8К72).
That was the start of the first space program Е1. Further, the systems capable of fulfilling this mission, were called the unmanned
interplanetary probe and unmanned lunar probe. According to the Decree, the development and building of the whole complex of
the onboard and ground radio engineering equipment was instructed to NII-885.

The first three launches were unsuccessful because of the failures of the 8К72 launcher. Only the launch on January 2, 1959,
put the lunar probe into orbit. The Luna 1 probe became the first spacecraft that gained a second space velocity and artificial
satellite of the Sun.

On September 13, 1959, the pennants “The Union of Soviet Socialist Republics, September 1959” and pentagons with the
USSR emblem was placed onto the Moon.

Keywords: Sputnik 1, first artificial satellite, space era, unmanned interplanetary probe, unmanned lunar probe
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4 октября 1957 г. произошло событие, значение
которого переоценить невозможно: впервые в ми-
ре с помощью ракеты Р7 была достигнута первая
космическая скорость и запущен советский искус-
ственный спутник Земли. Сергей Павлович Коро-
лев мечтал перейти к исследованиям Вселенной.
Для полета к планетам космического пространства
необходимым и главным условием являлось дости-
жение запускаемыми аппаратами соответствующих
скоростей.

Инициатором создания космического аппарата,
способного развить вторую космическую скорость,
выступил он же, Сергей Павлович. Именно Коро-
лев еще в конце 1957 г. представил программу ис-
следования Луны, и уже в начале 1958 г. она как
новаторская, ключевая и чрезвычайно важная бы-
ла поддержана президентом Академии Наук СССР
М.В. Келдышем.

Значительный интерес, особенно среди моло-
дых специалистов, начинающих работать в обла-
сти межпланетных исследований, вызывают вопро-
сы рождения первых Лунных программ, и преж-
де всего их занимает вопрос, как это начина-
лось. Основные глобальные факты истоков этих
программ изложены в книге заместителя Королева
по испытаниям Бориса Евсеевича Чертока «Ракеты
и люди» [1]:

«. . .Но при всем том в итоге предложение
выглядело необычайно простым. Однако, чтобы
все это реализовать быстро и на должном тех-
ническом уровне, потребовались интуиция Кел-
дыша и воля Королева. На двух примерах я пока-
жу, как удивительно они дополняли друг друга.

В январе 1958 года Келдыш направил лично
Королеву письмо под грифом «секретно», в ко-
тором писал, что успешный запуск двух искус-
ственных спутников Земли позволяет перейти
к отправке ракеты на Луну. В этом письме пред-
лагались только два варианта:

1. Попадание в видимую поверхность Лу-
ны. При достижении поверхности Луны произво-
дится взрыв, который может наблюдаться
с Земли. Один или несколько пусков могут быть
осуществлены без взрыва, с телеметрической
аппаратурой, позволяющей производить реги-
страцию движения ракеты к Луне и установить
факт ее попадания.

2. Облет Луны с фотографированием ее об-
ратной стороны и передачей изображения на
Землю. Передачу информации на Землю предла-
гается осуществить с помощью телевизионной
аппаратуры при сближении ракеты с Землей.
Возвращение на Землю материалов наблюдений
является более трудной задачей, ее решение мо-
жет мыслиться только в дальнейшем.

Решение указанных задач связано с необхо-
димостью преодоления ряда серьезных техниче-
ских сложностей.

Далее следовал подробный перечень задач,
которые необходимо решить для преодоления
этих трудностей.

В заключение Келдыш писал: “При весьма
напряженной работе и при условии всесторон-
ней и постоянной помощи разработка, проекти-
рование и постройка лунной ракеты могли быть
закончены в ближайшие два–три года”.

Подкрепленная фундаментальными теоре-
тическими исследованиями интуиция Келдыша
инициировала резкое ускорение практической ре-
ализации новых идей благодаря энтузиазму Ко-
ролева.

Сроки, обозначенные в письме Келдыша,
не испугали Королева. Первые пробные пуски
с попыткой прямого попадания в видимую по-
верхность Луны начались в том же 1958 году.
В сентябре 1959 года была решена задача прямо-
го попадания, а в октябре получены фотографии
обратной стороны Луны.

Дотошные историки могут спорить, кому
же принадлежит приоритет в разработке пер-
вых лунных программ. Такие исследования мне
представляются в значительной степени схо-
ластическими. Не только Келдыш и Королев,
но и десятки ученых и инженеров в те годы
очень тесно сотрудничали друг с другом, горячо
обсуждали всевозможные альтернативы, беско-
рыстно обменивались идеями, не задумываясь о
будущей славе. Поэтому приоритет идеи в дан-
ном случае нельзя приписать какому-то одному
человеку, даже великим Королеву и Келдышу.. .»

Постановление ЦК КПСС и Совета Мини-
стров СССР №343-166 предусматривало разра-
ботку Лунной станции и трехступенчатой ракеты
8К72 «Восток» — дооснащенной третьей ступенью
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ракеты Р7. Таким образом родилась первая косми-
ческая программа Е1.

Лунный космический аппарат под номером 1
(Лунник) оказался очень похож на первый искус-
ственный спутник Земли (ИСЗ). В герметичном
корпусе сферической формы диаметром около мет-
ра были установлены: аппаратура автоматики и ра-
диотехнического комплекса, оборудование для ис-
следования метеорных частиц, штанга магнитомет-
ра для измерения магнитного поля Земли и Луны,
а также источники бортового питания — серебря-
но-ртутные батареи.

На поверхности корпуса располагались ан-
тенны, штанга с датчиком магнитометра, ионные
ловушки, датчики микрометеоритов и другие при-
боры. Масса первого Лунника составляла около
187 кг [2].

Первой космической программе был присвоен
индекс Е1. В дальнейшем системам, способным вы-
полнять эту программу, присвоили названия АМС
(Автоматическая межпланетная станция) и АЛС
(Автоматическая лунная станция). В Постановле-
нии Правительства от 20 марта 1958 г. предписы-
валось разработку и изготовление всего комплекса
бортовой и наземной радиотехнической аппаратуры
поручить НИИ-885. В институте работы выполня-
лись в отделении, а именно:

– над приемным устройством трудилась лабо-
ратория В.И. Лаппо, где имелись разработчики со-
ответствующей квалификации, начальником груп-
пы инженеров-исследователей был Н.П. Пряхин;

– передающее устройство разрабатывала лабо-
ратория Г. А. Барановского, а затем Н. Е. Иванова,
начальник группы инженеров-исследователей —
Г.М. Федоренко;

– над всевозможными датчиками работала ла-
боратория К.И. Грингауза, начальник группы ин-
женеров-исследователей — А.И. Зиньковский.

Общий контроль за ходом работ по програм-
ме Е1 осуществлял М.С. Рязанский.

Для исключения попадания земных микроор-
ганизмов на Луну в корпусе Лунника установили
стеклянный флакон с раствором формальдегида, ко-
торый при столкновении с Луной разбивался и таким
образом стерилизовал всю аппаратуру Лунника.

Также в Луннике размещался металлический
шар с наклеенными вымпелами в форме металли-

ческих пятиугольников с гербом Советского Союза
и прямоугольные полоски с надписью: «Союз Со-
ветских Социалистических Республик. Сентябрь,
1959». Внутри шара размещался заряд взрывчатки,
которая детонировала при столкновении с Луной.
При этом укрепленные на поверхности шара вым-
пелы разлетались в разные стороны. Энергия взры-
ва гасила у некоторых из них скорость падения,
и они должны были, согласно замыслу, остаться на
поверхности Луны.

Только за год, с 23 сентября 1958 г. по 4 ок-
тября 1959 г., были проведены семь запусков Лун-
ных станций с целью выполнения Лунной програм-
мы Е1.

Сыграла значительную роль в таком «скорост-
ном формате» запусков и продолжительность лун-
ного месяца — 29,53059 земных суток, в течение
которых только несколько дней Луна находится на
ближайшем расстоянии от Земли. Поэтому пус-
ки можно было проводить каждый лунный месяц
в течение двух–трех дней. При этом следует иметь
в виду, что изготовленная ракета-носитель 8К72
«Восток» запускалась впервые.

Выполнение поставленных задач в такие сжа-
тые сроки потребовало изменения формата ра-
боты: всех основных разработчиков аппаратуры
незамедлительно перевели на казарменный режим.
На предприятии оборудовали несколько комнат,
в которых установили раскладушки и незамысло-
ватую мебель. Организовали трехразовое горячее
питание. Домой разработчиков отпускали один раз
в неделю, обычно — в субботу с возможностью но-
чевки на воскресенье; в конце выходного дня сле-
довало прибыть на рабочее место в институт. В та-
ком графике трудились все создатели и исполни-
тели программы Е1. Стоит отметить, что такая на-
пряженная работа оплачивалась весьма достойно —
в дни получения зарплат кассир нередко спраши-
вал: «За что вам платят больше, чем директору?»

В цехах собирались приборы и там же ра-
ботники 16-го отдела снимали для архива копии
с электрических схем, по которым изготавлива-
лась аппаратура. Одновременно готовилась необхо-
димая документация. Военная приемка (ВП) была
подключена к процессу разработки и изготовления
приборов; испытания, сдача ОТК и ВП — все про-
ходило в одно и то же время.
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Технические вопросы решались на комплекс-
ных совещаниях, в которых принимали участие за-
казчики, изготовители, разработчики, представите-
ли ОТК и ВП. Совещания проводились регулярно,
оперативно, без бюрократических проволочек.

Впервые в институте в ходе этих работ были
применены полупроводниковые элементы в блоках
питания бортовой аппаратуры Лунника. Специаль-
но для выходного каскада передающего устройства
во Фрязино, в НИИ-160, разработали выходную
лампу «Трамплин». Остальные лампы оставались
прежними — стержневого типа, ранее используе-
мые в аппаратуре радиовзрывателей артиллерист-
ских снарядов зенитных пушек.

Первые три запуска (23 сентября, 11 октяб-
ря и 4 декабря 1958 г.) оказались неудачными
из-за отказов ракеты 8К72, и только пуск 2 января
1959 г. вывел Лунную станцию на гелиоцентриче-
скую орбиту, она и получила название Лунник.

3 января в 03 ч 53 мин по московскому
времени, когда Лунник находился на расстоянии
113 000 км от Земли, с третьей ступени было про-
ведено испарение 1 кг натрия. «Натриевая комета»
наблюдалась многими обсерваториями мира [3].

Спускаемый аппарат пролетел на расстоянии
около 5995 км от поверхности Луны и вышел на
гелиоцентрическую орбиту (вокруг Солнца) с пе-
ригелием 146 400 000 км и афелием 197 200 000 км.

В ходе полета станции были получены дан-
ные об интенсивности и составе космических лу-
чей, метеорных частицах, корпускулярном излуче-
нии Солнца. Было установлено, что Луна не имеет
сильного магнитного поля.

Радиосвязь со станцией поддерживалась в те-
чение 62 часов, до 6 января, до тех пор, пока пол-
ностью не разрядились бортовые источники пита-
ния. Последние сигналы со станции были приняты
с расстояния 597 000 км.

Несмотря на то что станция в Луну не по-
пала, АМС «Луна-1» стала первым в мире кос-
мическим аппаратом, достигшим второй космиче-
ской скорости и ставшим искусственным спутни-
ком Солнца.

Таким образом, в целом этот полет можно ха-
рактеризовать как частично успешный, рекордный
для своего времени и весьма продуктивный с науч-
ной точки зрения:

1. За счет применения бортового магнитомет-
ра впервые зарегистрирован внешний радиацион-
ный пояс Земли.

2. При помощи ионных ловушек и счетчиков
частиц осуществлены первые прямые измерения
параметров солнечного ветра.

3. Была успешно создана искусственная коме-
та — в вакууме она светилась оранжевым светом
в течение нескольких минут и наблюдалась с Зем-
ли как звезда 6-й величины.

4. Установлено отсутствие у Луны значитель-
ного магнитного поля.

По результатам полета станции «Луна-1»
и с учетом появившейся возможности увеличить
полезную нагрузку РН в конструкцию следую-
щей станции были внесены некоторые измене-
ния. В частности, установлен более чувствитель-
ный магнитометр. На станции разместили допол-
нительно еще один металлический шар с вымпе-
лами. Таким образом на станции оказались шары
диаметром 75 см и 12 см.

После Лунника, ставшего спутником Солнца,
состоялся еще один запуск объекта, который сна-
чала был представлен участникам пуска как ис-
кусственный спутник Луны. Потом уточнили, что
он пролетел на расстоянии 5995 км от поверхно-
сти Луны и вышел на гелиоцентрическую орбиту,
как и первый Лунник.

12 сентября 1959 г. — следующий КА «Лун-
ник» (станция Е-1А №7) достиг орбиты Луны. По-
сле окончания работы двигателей произошло раз-
деление третьей ступени блока Е и приборного кон-
тейнера.

13 сентября с находящейся на орбите вокруг
Луны третьей ступени был испарен натрий, образо-
вавший яркое оранжевое облако, по которому уда-
лось уточнить траекторию полета и провести изу-
чение распространения газов в вакууме.

13 сентября в 21 ч 22 мин 24 с приборный кон-
тейнер упал на Луну в районе Болота Гниения в за-
падной части Моря Дождей. В честь этого события
часть Моря Дождей получила международное на-
именование Залив Лунника. Через 30 минут на по-
верхность Луны упала и третья ступень — блок Е.

В результате этого полета впервые в мире на
Луну были доставлены вымпелы — «Союз Совет-
ских Социалистических Республик, сентябрь 1959»
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и пятиугольники с гербом СССР, изготовленные
на Земле и транспортированные на естественный
спутник Земли Луну.

Всего по программе Е1 осуществлены семь за-
пусков станций «Лунник» [4]. Часть неудовлетвори-
тельных пусков была вызвана ракетой-носителем.

Вывод космических аппаратов на траекторию
полета к Луне обеспечивался системой радиоуправ-
ления ракетой-носителем на активном участке.

Связь с Лунниками осуществлялась назем-
ной станцией, созданной с использованием снятых
с линкора антенных систем, а также с применением
приемных и передающих устройств. Эта станция
слежения размещалась в Крыму, в Голубом заливе,
вблизи поселка Симеиз. В 70-е гг. прошлого века
она использовалась для связи с ИСЗ «Космос-97»
(пуск 26 ноября 1966 г.) и «Космос-145» (пуск
3 марта 1967 г.), на которых проводились ЛКИ
бортовых молекулярных генераторов разработки
НИИ-885 и ФИАН им. П.Н. Лебедева [5].

Следует отметить реализованную на наземных
станциях возможность работы радиолинии в ре-
жиме «альтиметра». На подлете объекта к Луне
включался этот режим и на станцию передавались
как запросный сигнал Лунника в сторону Луны,

так и отраженный от Луны сигнал. Они принима-
лись на Земле. Такой режим давал возможность
фиксировать точное время прилунения объекта.

Седьмым запуском успешно завершилось вы-
полнение основных задач первой в мире космиче-
ской программы исследования Луны Е1, а именно
достижение рукотворным космическим объектом,
изготовленным на Земле, второй космической ско-
рости и доставка на естественный спутник Земли
Луну изделий, изготовленных на Земле.
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