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Изложены результаты анализа основных проблемных направлений, возникающих при проектировании элек-
тронных систем управления исполнительной автоматикой перспективных космических аппаратов. Рассмот-
рены методы и решения известных проблем технологического и алгоритмического планов, а так же систем-
ной организации проектируемых комплексов управления. Предложен интегрированный подход к системной 
организации бортовых устройств управления, базирующийся на применении в качестве центральных управ-
ляющих систем однокристальных, микропроцессорных вычислительных комплексов высокой надежности  
с динамически реконфигурируемой архитектурой в цифровой части. Рассмотрен пример организации и реали-
зации модуля управления шаговым двигателем для системы раскрытия антенны в рабочее положение, выделе-
ны основные достоинства предлагаемого подхода на примере конкретной реализации. 
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The article considers the major problems of the control unit organization for spacecraft automation equipment. The 

advantages of transition to the program of microprocessor control by automation for perspective space vehicles are 
stated. The methods and solutions of the known problems and algorithmic technology plans, as well as the systemic 
organization of the designed control systems are discussed. The authors propose an integrated approach to the system 
organization of the on-board control devices based on the application of single-chip microprocessor-based computer 
systems of high reliability with a dynamically reconfigurable architecture in the digital part, as the central control 
systems. An example of organization and implementation of a module for stepper motor control system for disclosure of 
the antenna to operating position is considered, along with the main advantages of the proposed approach on the 
example of its implementation. 
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В условиях космической среды функционирование 

электронных систем подвержено значительным на-
грузкам: излучение тяжелых ионов, значительные 
перепады температур, вибрационные нагрузки при 
старте и торможении и др. Сегодня, к электронным 
системам управления (ЭСУ) исполнительной автома-
тикой космических аппаратов (КА) предъявляются 
крайне жесткие требования. 

Высокая надежность существенна для всех видов 
исполнительной автоматики (ИА) и систем управле-
ния КА. Она обеспечивается комплексом мероприя-
тий на всех этапах создания и подготовки, включая 
повышение надежности его элементов, аппаратуры и 
оборудования, строгим технологическим контролем 
на всех стадиях изготовления, тщательной отработкой 
систем и агрегатов с имитацией условий космическо-
го полета, проведением комплексных предполетных 
испытаний и др. 

Основной проблемой обеспечения надежности 
функционирования электронной аппаратуры КА яв-
ляется обеспечение защиты от проникающей радиа-
ции. С целью повышения надежности ЭСУ в КА ис-
пользуется массивное и дорогостоящее экранирова-
ние для защиты важных электронных цепей и элемен-
тов от космического излучения. Кроме того применя-
ют дублирование, триплирование, резервирование 
отдельных узлов, а также автоматические схемы рас-
познавания отказов в функционировании электрон-
ных систем и их замены и др. 

Однако, при реализации ЭСУ на основе аналого-
вой или цифровой элементной базы малой степени 
интеграции, такие меры приводят к увеличению веса, 
габаритов и энергопотребления оборудования. 

Тем не менее, при проектировании ЭСУ в виде од-
нокристальных микроэлектронных систем такой под-
ход является на сегодняшний день единственно при-
емлемым. 

Например, в ПЛИС RTAX-S/SL от компании Actel 
архитектура микросхем оптимизирована для работы в 

условиях космического облучения, все регистры вы-
полнены с тройным резервированием, а сигнал на выхо-
де регистров определяется мажоритарной схемой. 

Среди наиболее перспективных технологий созда-
ния радиационно стойких микросхем следует отме-
тить структуры на основе кремния на сапфире [1], 
применение соединения кремния с германием (SiGe) 
для разработки гибридных систем [2] и др. 

С точки зрения системной организации одной из 
основных тенденций в области достижения высоких 
технологических показателей аэрокосмической тех-
ники является унификация и стандартизация обору-
дования и интерфейсов комплексов бортового обору-
дования (КБО). Одним из основных направлений раз-
вития ЭСУ является создание высоконадежных бор-
товых управляющих комплексов, базирующихся на 
специализированных процессорах, предназначенных 
для обработки цифровых и аналоговых сигналов [3]. 

Тем не менее, следует учитывать, что конечные 
электронные и электромеханические системы управ-
ления для исполнительной автоматики КА, как пра-
вило, используют несложные алгоритмы формирова-
ния управляющих воздействий, следовательно, цен-
тральные вычислители таких систем не требуют вы-
сокопроизводительных процессорных ядер. 

Здесь на первый план помимо надежности проек-
тируемой системы выходит унификация и универ-
сальность ЭСУ. Система управления отдельным элек-
тромеханическим или электронным узлом ИА должна 
иметь в первую очередь высокую защищенность, на-
дежность и обеспечивать максимальную универсаль-
ность для использования в составе ЭСУ различных 
узлов ИА. 

Решение означенных проблем должно базировать-
ся на комплексном, системном подходе, охватываю-
щем все стороны проектирования, испытаний и экс-
плуатации ЭСУ. Реализация конечной ЭСУ должна 
основываться на единой, унифицированной аппарат-
но-программной платформе, объединяющей все ос-
новные управляющие системы КА. 
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Разработка ЭСУ должна основываться на принци-
пах высокоуровневого сквозного проектирования, с 
реализацией основного вычислителя в виде однокри-
стального, специализированного процессора на ре-
конфигурируемом кристалле, организованного на ос-
нове послойного триплирования основных модулей с 
мажоритированием и дублированием основных вы-
числительных узлов. 

Межблочный обмен такого процессора может 
быть реализован на основе одного из популярных 
внутрикристальных шинных протоколов, например 
AMBA, а дополнительную защиту от проникающих 
воздействий обеспечит реализация процессора на 
(SiGe) пластинах с уровнем проектных (топологи-
ческих) норм элементов порядка (0,25–0,07 мкм  
и далее). 

Учитывая тот факт, что в большинстве ЭСУ ИА 
действующие процессы попадают под определения 
«медленно проистекающих» имеется возможность 
осуществлять динамическое реконфигурирование 
кристалла под текущую задачу в режиме реального 
времени. Например, осуществлять параллельное 
управление различными электромеханическими сис-
темами ИА [4]. Динамическая реконфигурация позво-
лит значительно сократить занимаемую на кристалле 
площадь и как следствие уменьшить энергопотребле-
ние и повысить надежность системы за счет интегра-
ции ЭСУ непосредственно в модуль ИА. 

Практическое применение означенных принципов 
отражено в реализуемой авторами системе управле-
ния синхронным двигателем с электромагнитной ре-
дукцией (СДЭР), входящим в состав модуля управле-
ния раскрытием антенны спутника связи в рабочее 
положение. 

Основной задачей проекта является обеспечение 
требуемой точности частоты встроенного генератора 
импульсов СДЭР от 0 Гц до 100 Гц с шагом 
0,006103888 Гц (допускается погрешность 0,1 %), а 
так же параметров разгона СДЭР с частоты 10 Гц до 
требуемой со скоростью 5-10 Гц/с и обеспечение 
формирования двуполярных, ступенчатых сигналов 
управления двигателем. 

Для решения этих задач разрабатываемая микро-
электронная система управления ШД включает в себя 
регулятор тока, блок коммутации фаз двигателя и ре-
гулятор скорости вращения. В качестве управляюще-
го устройства используется СБИС центрального вы-
числителя функционирующего по оригинальным ал-
горитмам [3] и выполняющего функцию регулятора 
скорости вращения. 

Вычислитель разработанного контроллера функ-
ционирует в режиме программного обмена с борто-
вым комплексом управления (БКУ), управляет регу-
лятором тока (РТ), блоком коммутации фаз двигателя 
и блоком сопряжения с БКУ. В свою очередь, блок 
коммутации фаз двигателя (БКФ) обеспечивает тре-
буемые электротехнические параметры коммутируе-
мого сигнала и порядок коммутации фаз. В состав РТ 
входят компараторы, цифроаналоговые преобразова-
тели и блок преобразования напряжения в ток. 

Для поддержания требуемых параметров тока  
в соответствующих фазах двигателя, вычислитель 
управляет РТ, формируя на выходе последнего ток 
требуемой величины. Такой подход реализуется на 
программном уровне с помощью цифро-аналогового 
преобразователя, который устанавливает границы для 
компараторов. Встроенные на кристалл компараторы 
настроены на «оконный» режим работы и при выходе 
тока за установленные границы генерируют внутрен-
нее программное прерывание. В зависимости от того, 
за какую границу «окна» выходит текущее значения 
тока, вычислитель понижает или повышает ток в на-
грузке. БКФ осуществляет коммутацию фаз двигате-
ля, при этом скорость и направление вращения опре-
деляется частотой и последовательностью переклю-
чения ключей. 

При реализации центрального вычислителя в виде 
однокристального контроллера применялся систем-
ный подход к организации архитектурных решений 
[4]. Например, основные модули выполнены на осно-
ве тройного резервирования, а интерфейсные кон-
троллеры и внутрисистемные каналы связи поддер-
живают действующие стандарты в космической от-
расли. Физическая реализация контроллера на базе 
радиационно-стойкого кристалла позволила достичь 
требований предъявляемым к электронным системам 
ответственного применения. 

Таким образом, предложенный подход к систем-
ной организации однокристальных вычислителей для 
модулей управления ИА позволил обеспечить высо-
кую адаптируемость к решаемым задачам, малую за-
нимаемую площадь и низкое энергопотребление. Ма-
лые массогабаритные показатели позволят осуществ-
лять монтаж ЭСУ непосредственно в конструкции 
механического модуля ИА и достичь высокой надеж-
ности всей системы в целом. 

Дальнейшее развитие предлагаемого подхода, ос-
нованное на последних достижениях в области проек-
тирования гибридных однокристальных и однокор-
пусных систем, позволит разрабатывать радиационно-
стойкие системы управления, совмещающие на одной 
подложке как цифровую, так и аналоговую часть. Та-
кие системы позволят практически полностью отка-
заться от сложных схем в аналоговых трактах управ-
ления и перейти на принципиально новый уровень в 
разработке и производства ЭСУ для КА. 
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В данной статье представлены результаты экспериментов, средств лабораторного обслуживания испы-

таний и исследований коррозионной стойкости, удобства использования материалов, узлов и агрегатов сис-
тем подачи с долгосрочным моделированием реального ресурса топливных баков с моделированием окружаю-
щей среды космической станции «Фобос-Грунт». Результаты испытаний показали, что при режимах полета 
перелетного модуля космического аппарата к концу полета следует ожидать газовыделение в баке с окисли-
телем 0,16 л, в баке с горючим – 0,02 л при негерметичности эластичного вытеснительного устройства (ЭВУ) 
1,0·10–3 л.·мкм рт. ст./с. Работоспособность (конструктивная целостность) ЭВУ обеспечивает длитель-
ность полета перелетного модуля – 510 суток. Компоненты амилин и гептил до и после испытаний соответ-
ствовали требованиям нормативно-технической документации. 
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The article presents the results of experiments, bench test facilities and studies of corrosion resistance, operability 

of materials, units and assemblies of feed systems with long-term simulation of real resource testing of fuel tanks with 
environment simulation of the space station «Fobos-Ground». The results of the tests showed that by the end of the 
flight under flight conditions of spacecraft transfer module the expected gassing in the tank with oxidizer should be 0.16 
l , and 0.02 l in a tank with fuel, if the leakage of the elastic feed systems is 1,0·10-3 l µm Hg/s. Efficiency (constructive 
integrity) provides for transfer module flight duration of 510 days. Amilin and heptyl components met the requirements 
of normative and technical documentation before and after the tests. 
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В последние годы чрезвычайно возрос интерес к 

непосредственному исследованию планет солнечной 
системы. Для реализации данной задачи необходимы 
космические аппараты, способные, например, доста-
вить оборудование для сбора информации о состоянии 
и составе грунта, наличии элементов, встречающихся 
на Земле и т.п. Таким образом, возрастают требования 
к оснащению перелетного модуля космического аппа-

рата (ПМ КА) связанные с длительностью космическо-
го перелета, в частности, определяющие работоспособ-
ность двигательной установки. Для обеспечения пода-
чи жидких компонентов топлив к реактивным двигате-
лям в условиях действия малой гравитации использу-
ются различные внутрибаковые разделительные уст-
ройства: металлические диафрагмы и сильфоны, эла-
стичные вытеснительные устройства (ЭВУ) [1; 2]. 




