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Предложен метод контроля состояния целевой аппаратуры космического аппарата в режиме 
реального времени. Метод основан на анализе состояния узлов аппаратуры и показаний 
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Введение 

Исследования в космосе являются одним из основных направлений современной 
космической деятельности. С точки зрения способа измерения эти работы подразделя-
ются на зондирующие измерения (в английской терминологии – in situ) и на дистанци-
онные измерения (remote sensing). В первом случае речь идёт об измерениях парамет-
ров среды непосредственно в области нахождения космического аппарата (КА). Чаще 
всего речь идёт об околоземном и межпланетном пространстве, хотя существуют и ис-
ключения, например миссии Voyager-1 и Voyager-2 [1], проводящие измерения за пре-
делами гелиосферы, а также зонд Parker Solar Probe [2], проводящий измерения внутри 
короны Солнца. К аппаратам второго типа относятся космические телескопы и мони-
торы, осуществляющие исследования удалённых объектов путём анализа их излучения. 

С учётом высокой стоимости и длительных сроков разработки современных кос-
мических средств, актуальными являются вопросы повышения их надёжности и срока 
активного существования. Помимо «наземных» способов увеличения ресурса (экспе-
риментальная отработка, обширный контроль комплектующих и материалов и др.), 
большое значение имеют результаты эксплуатации аппарата в космосе, в частности, 
анализ информации об отклонениях параметров технических средств от штатных ха-
рактеристик. 
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Существенные сложности при работе с космическими средствами представляет 
получение информации о критических сбоях, так как вышедший из строя или суще-
ственно поврежденный КА может не передавать служебную информацию, необходи-
мую для исследования. Анализ причин сбоя в этом случае обычно производится по те-
леметрической информации, полученной во время последних сеансов связи. С учётом 
функционирования КА за пределами зон радиовидимости информация о состоянии си-
стем непосредственно в момент сбоя, как правило, недоступна. 

Вопрос о методах заблаговременного предотвращения критических сбоев косми-
ческого аппарата и повышения тем самым срока его активного существования широко 
изучается, но не имеет пока общепринятого решения (см., например, обзор [3]). Для его 
решения предлагаются математические модели [4; 5], методы, основанные на анализе 
надёжности и отказов систем КА [6; 7], программные методы [8; 9] и даже роботизиро-
ванные системы на основе искусственного интеллекта [0]. В большинстве случаев 
принципы предотвращения критических сбоев систем КА основаны на представлении о 
наличии у каждой системы «предела прочности». В этом случае, если наблюдается по-
степенное движение системы или узла к данному пределу, можно оценить скорость и 
вероятностные характеристики этого процесса (например, дисперсию скорости) и для 
каждого момента времени рассчитать вероятность достижения предела непосредствен-
но в этот момент. При этом не дается ответ на вопрос, как проводить анализ систем, 
для которых неизвестно точно предельное состояние, либо которые не показывают 
направленной динамики типа «старение» или «снижение характеристик». Следует за-
метить, что к таким системам часто относится целевая аппаратура космических аппара-
тов, которая, в отличие от служебных систем, часто является уникальной и не имеет 
истории эксплуатации, из которой, в частности, могут быть получены сведения о пре-
дельных состояниях её узлов. 

В работе [11] был предложен способ получения информации от служебных си-
стем КА даже в случае выхода КА из строя. Метод основан на резервном копировании 
ключевых параметров работы служебных систем в режиме реального времени в авто-
номный модуль, способный к самостоятельному функционированию (поддержание 
собственной работоспособности и автономный сброс данных) даже в случае выхода из 
строя основных систем КА. Планируется, что большая часть информации будет посту-
пать в модуль от телеметрической системы (ТМС). Указанная концепция является 
близкой к концепции устройств регистрации, применяемых в авиации для записи ос-
новных параметров полёта (так называемые «чёрные ящики»), за тем исключением, что 
считывание/передача данных из предложенного устройства осуществляются удалённо 
без прямого доступа, который в данном случае невозможен. 

Так как основные устройства и принципы функционирования космических плат-
форм разного типа в значительной степени унифицированы, соответствующий модуль 
также может быть выполнен с высокой степенью унификации, позволяющий с незна-
чительными доработками применять его в различных аппаратах, в том числе серийных. 

Нерешенным при таком подходе, однако, является вопрос о контроле не только 
служебных систем КА, но и целевой аппаратуры (ЦА) космического аппарата, по-
скольку телеметрическая система в основном регистрирует параметры служебных си-
стем. В части состояния ЦА, в ТМС, как правило, регистрируются только основные па-
раметры ЦА, которых, в случае отказов и сбоев, недостаточно для полного анализа. 
Вопрос о повышении надёжности ЦА не менее важен, так как основной задачей косми-
ческих средств является плановая работа целевой аппаратуры, и выход последней из 
строя делает бессмысленным дальнейшее функционирование КА даже при полной ра-
ботоспособности его служебных систем. 
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Другой причиной, по которой концепция «чёрного ящика» в базовом варианте не 
в полной мере применима к целевой аппаратуре КА, является сложность унификации. 
Если перечень и функционал служебных систем большинства КА являются приблизи-
тельно одинаковыми, то характеристики устанавливаемой полезной нагрузки (различ-
ной научной аппаратуры, аппаратуры для дистанционного зондирования Земли, экспе-
риментальной аппаратуры для лётной квалификации и т.д.) могут быть любыми. 
Особенно сложной является унификация инструментов научного назначения, так как в 
области научных исследований создаются уникальные образцы аппаратуры, не имею-
щие аналогов по принципам работы, множеству используемых информационных ин-
терфейсов, методам наблюдения и структуре получаемой информации. 

Мы, тем не менее, полагаем, что даже в таком «сложном» случае существуют 
возможности универсального подхода, то есть возможна выработка унифицированных 
принципов, позволяющих осуществлять единообразный контроль работоспособности 
аппаратуры, независимо от её типа, конструктивного исполнения и структуры данных. 
В настоящей работе мы излагаем основы таких принципов и приводим примеры их 
применения к приборам конкретного типа. 

Работа состоит из раздела, где мы излагаем основы предлагаемого нами подхода. 
Далее представлены примеры применения метода. В последнем разделе даётся заклю-
чение.  

 
Метод анализа информации 

Предлагается универсальный подход к оценке состояния целевой аппаратуры КА 
на основе исследования её ключевых параметров. Мы исходим из того, что для боль-
шинства видов аппаратуры все параметры могут быть разделены на две группы. Первая 
– параметры, которые либо не меняются, либо их изменение не влияет на работоспо-
собность прибора. Примером неизменной характеристики может быть масса прибора 
(исключаются инструменты, принцип действия которых основан на использовании 
расходного рабочего тела). Примером изменяющейся величины, которая обычно не 
влияет на работоспособность инструмента, могут быть его линейные размеры, испыты-
вающие температурное расширение с характерным коэффициентом ( 5 110 C   для 
алюминия). Вторая группа – параметры, подлежащие контролю, значения которых  
объективно характеризуют состояние прибора или условия его функционирования 
(например, температура конструкции и критических узлов). Так как соответствующий 
набор является индивидуальным для каждого инструмента, то предлагаемая система не 
должна зависеть от набора выбранных параметров и от их конкретных характеристик 
(например, физической размерности). 

При разработке метода мы исходили из того, что большинству параметров, кото-
рые определяют состояние целевой аппаратуры, могут быть поставлены в соответствие 
те или иные числовые характеристики. При штатном состоянии аппаратуры соответ-
ствующие характеристики имеют «нормальные» значения, а при сбоях отклоняются от 
них. Мы не утверждаем, что данному правилу подчиняются все характеристики прибо-
ра, но полагаем, что в большинстве случаев такой набор параметров можно сформиро-
вать, а также можно установить для них «нормальные» значения или их диапазон. 
Предлагаемый метод состоит в разработке универсального количественного индекса, 
который характеризует состояние целевой аппаратуры на основе высказанных предпо-
ложений. Мы назвали его «параметр состояния аппаратуры» или просто «параметр со-
стояния». Также мы предлагаем способ его расчёта и демонстрируем данный расчёт на 
конкретных примерах. 

Предложенный параметр состояния определяется следующим образом. Предпо-
ложим, что для анализа доступен ряд дискретных измерений контролируемого пара-
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метра, который обозначим iD , где 1i N   (всего, таким образом, доступно N измере-

ний). Используя данный ряд, можно определить величину mD , равную среднему значе-

нию D для заданного набора данных: 
 

1

N

m i
i

D D N


 .     (1) 

 
Величина mD  может приблизительно пониматься как типовое значение, харак-

терное для прибора (или узла) при штатной работе. Заметим, что в тех случаях, когда 
отдельным измерениям могут быть присвоены веса, вместо среднего значения целесо-
образно использовать математическое ожидание. Мы, однако, пока не хотели бы 
усложнять описание излишними параметрами, особенно учитывая, что это не влияет на 
суть излагаемого метода. Тем не менее, такая модификация может быть сделана в 
дальнейшем.  

Предположим, что в некоторый момент времени для данного контролируемого 
параметра получено значение 0D . В этом случае, согласно предлагаемому нами методу, 

состояние аппаратуры в данный момент характеризуется параметром состояния p, ко-
торый рассчитывается по формуле: 
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Выражение вида  0N D D  означает число измерений, для которых выполняется 

условие  0D D . Нижняя часть формулы (2) сформулирована таким образом, чтобы 

формировать отрицательные значения. Мы предлагаем такую модификацию, так как 
это позволяет по знаку величины p различать отклонения в положительную и в отрица-
тельную сторону от среднего значения. 

С точки зрения физической интерпретации предлагаемый параметр p представля-
ет собой величину, которая стремится к нулю в тех случаях, когда фактически изме-
ренное значение 0D  значительно отклоняется от типового значения mD , и равно еди-

нице для 0 mD D . Иными словами, чем ближе измеренная величина p к единице, тем 

ближе состояние прибора к типовому, наиболее характерному, состоянию и наоборот, 
чем ближе параметр p к нулю, тем сильнее отклонение текущего мгновенного состоя-
ния прибора (узла) от нормального состояния. 

Наиболее существенным отличием и, как мы полагаем, преимуществом предлага-
емого нами «параметра состояния» по сравнению с работой с первичным рядом данных 
D является то, что величина p является безразмерной, то есть измеряется единообразно, 
независимо от физической размерности и сущности исходных величин (температура, 
сила тока, иное). В этом случае узел контроля («чёрный ящик») имеет на входе унифи-
цированную однотипную информацию со всех контролируемых узлов. Кроме того, 
предлагаемый параметр состояния является более простым для интерпретации, чем 
первичные значения измеряемых величин. Условно, если на вход поступило значение с 
датчика температуры равное, например, 35 С  , то для его интерпретации требуется 
дополнительная информация. Если же на вход поступает предлагаемая нами величина, 
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всегда изменяющаяся в диапазоне от минус 1 до 1, то узлу контроля не требуются ни-
какие дополнительные данные для оценки состояния прибора. Более того, блок кон-
троля может даже не «знать», какой конкретно абонент опрашивается по данному адре-
су. Блок лишь проверяет, что передаваемое состояние данного абонента находится в 
пределах установленных допусков и не выходит за них. 

Существует несколько методов для установления соответствия между первичны-
ми данными, измеряемыми в физических единицах, и параметром состояния p. Прежде 
всего, это расчётный метод, когда соответствие устанавливается теоретическим путём. 
Такой способ может быть применен, например, для научной информации, в тех случа-
ях, когда для научных данных могут быть установлены физически обоснованные диа-
пазоны значений, определённые исходя из характеристик исследуемого объекта. Вто-
рой – экспериментальный метод, когда расчёт параметра производится по формулам  
(1) – (2) опытным путём либо во время наземной отработки прибора, либо непосред-
ственно в ходе лётного эксперимента. При прочих равных условиях предпочтительным 
является экспериментальный метод, который обладает наиболее высокой точностью. 
Кроме того, за счёт постоянного увеличения объёма данных, накапливаемых в ходе ра-
боты аппарата на орбите, будет непрерывно расти и точность оценки. 

Помимо унифицированного хранения данных разного типа, существенное значе-
ние имеет возможность оперативного вмешательства в работу аппаратуры с целью пре-
кращения её функционирования в случае сбоев и отказов, а также запрета на её работу 
в нештатных условиях. Конкретным способом предотвращения такого рода угроз явля-
ется отключение целевой аппаратуры, её перезагрузка или перевод в «аварийный» ре-
жим работы. Следует отметить, что рассматриваемая аппаратура может быть, без-
условно, оснащена собственными средствами контроля своего состояния. В то же 
время, если вмешательство в работу аппаратуры вызвано её критическим сбоем, работа 
собственных средств изделия в таком состоянии может быть невозможной, и потребу-
ется внешнее вмешательство. Кроме того, мы полагаем, что создание унифицирован-
ной системы экономически более целесообразно, чем отягощение каждой полезной 
нагрузки собственными индивидуально разрабатываемыми средствами с несвойствен-
ными научному прибору функциями. Задача преобразования исходных цифровых дан-
ных в вероятностные аналоги может быть возложена на разработчиков отдельных при-
боров (блоков, систем), для чего в техническом задании могут быть выданы 
соответствующие требования. Также возможно включение соответствующего вычис-
лительного модуля непосредственно в предлагаемую аппаратуру контроля. 

В качестве способа контроля общего состояния аппаратуры мы предлагаем ис-
пользовать интегральный параметр состояния, который мы обозначаем большой бук-
вой P и который предлагаем определять как результат перемножения всех индивиду-
альных параметров состояния: 
 

    iP t p t .               (3) 

 
Мы в явном виде указали в формуле (3) зависимость от времени t, чтобы под-

черкнуть, что задача контроля ведется непрерывно во времени. 
Следует отметить, что формула (3) строго верна только в том случае, если изме-

нения контролируемых параметров происходят независимо, что не всегда выполняется. 
Для повышения точности метода может быть проведено корреляционное сравнение по-
казаний различных датчиков, что может быть выполнено в том числе в ходе штатной 
эксплуатации во время набора первичной статистики. Далее эти результаты могут быть 
использованы либо для выбора действительно независимых параметров, что позволит 
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использовать формулу (3) без изменений, либо для внесения в формулу соответствую-
щих весовых множителей. 

Полученное значение  P t  фактически указывает, насколько «вероятным» явля-

ется текущее интегральное состояние полезной нагрузки. Принцип контроля, таким об-
разом, основан на идее, что состояния «сбоя» и, в целом, нештатные состояния аппара-
туры всегда являются маловероятными, то есть характеризуются особенно 
существенными отклонениями контролируемых параметров от средних значений. Кон-
кретное значение параметра p, при котором к аппаратуре применяются меры внешнего 
воздействия (выключение, перезагрузка аппаратуры, переключение полукомплектов и 
иные), должно определяться индивидуально для прибора.  

Важно отметить, что корректная работа метода возможна лишь после набора 
определенного статистически достоверного объёма измерений, при котором отклоне-
ния контролируемых параметров от наиболее вероятных значений становятся редкими. 
Можно привести такой пример. Если космический аппарат в процессе эксплуатации 
регулярно совершает поворот относительно направления на Солнце, то возникающие 
при этом изменения температуры могут в первый раз спровоцировать «аварийный сиг-
нал». Однако после набора достаточной статистики система перестанет реагировать на 
такие изменения, так как оценка их вероятности автоматически возрастёт и окажется 
внутри допустимого интервала. В то же время, если аппарат проработал, например, не-
сколько месяцев, и подобных скачков ранее не наблюдалось, то система среагирует на 
соответствующие изменения параметров, что мы считаем правильным. В тех случаях, 
когда аппарат совершает редкий, но плановый манёвр, предупреждения от системы мо-
гут быть временно отключены. 
 

Пример экспериментального исследования  
температурного состояния прибора 

В качестве иллюстрации предложенного способа мы провели анализ по формулам 
(1) – (3) для имеющихся в нашем распоряжении показаний температурных датчиков 
научного инструмента ТЕСИС, работавшего в 2009 году на борту КА КОРОНАС-
Фотон [12; 13]. Всего данный прибор был оснащен 20 датчиками температуры, из кото-
рых мы выбрали 3 датчика, расположенные: (1) вблизи фоточувствительной поверхно-
сти одного из детекторов телескопа – датчик № 1; (2) на поверхности радиатора теле-
скопа – датчик № 2; (3) на входном фильтре, освещаемом Солнцем – датчик № 3. Были 
использованы данные за 1 месяц измерений – в июле 2009 года. Число измерений со-
ставило около 12 тысяч для каждого датчика. 

На рис. 1 показаны соответствия между значениями температуры и рассчитанны-
ми для них параметрами состояния для датчика № 1 (рис. 1, а), датчика № 2 (рис. 1, б) и 
датчика № 3 (рис. 1, в). 

Полученные функции имеют схожий вид и характеризуются максимумом вели-
чины p вблизи среднего значения температуры, где 1p   для значений больше средне-
го и 1p    для значений меньше среднего. Справа и слева от максимума значение p 
монотонно приближается к нулю. 

Важной особенностью предложенного преобразования является его однознач-
ность, которая хорошо видна на рис. 1. Для каждого значения величины p (вероятность) 
существует единственное значение величины D (первичные данные), которое соответ-
ствует данному значению p. Мы считаем эту особенность важной, поскольку может 
быть задан вопрос: если узел контроля получает и хранит информацию в обезличенном 
безразмерном виде (значения p), то как впоследствии в случае сбоя восстановить фак-
тические состояния контролируемых систем в реальных физических единицах? В дан-
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ном случае эта задача решается однозначно по известным кривым преобразования, так 
как последние имеют полностью обратимый вид. 

Алгоритм восстановления исходного значения D по известному значению p явля-
ется по сути обратной математической операцией по отношению к операции определе-
ния p по известному значению D (см. (2)). В наиболее простой реализации способ сво-
дится к следующему (для определённости будем считать, что 0p  ). Сначала ряд 

значений iD  преобразуется в ряд значений ip  по формуле (2). Затем значения ip  сор-

тируются по убыванию и производится поиск двух соседних значений, таких, что  
 

1i ip p p   .              (4) 

 
Из исходного ряда данных находятся значения iD  и 1iD  , соответствующие зна-

чениям ip  и 1ip   из формулы (4). Отсюда определяется диапазон значений, в котором 

находится искомая величина D: 
 

1i iD D D   .               (5) 

 
При необходимости для получения более точной оценки может быть произведена 

интерполяция. 
На рис. 2 показан пример изменения состояния прибора в течение исследованного 

периода (июль 2009 года). Исследование проведено на основе интегрального параметра 
состояния по формуле (3). Для расчёта использовались показания трёх датчиков, инди-
видуальные зависимости  p T  для которых были показаны на рис. 1. Величина  p T  

для каждого датчика в исследованный период менялась в диапазоне около 0,5 . Соот-

ветствующий интегральный параметр  p T , как можно видеть из рис. 2, менялся в 

диапазоне примерно от 0,02 до 0,3. Для устранения «шума» параметр P был усреднён 
скользящим окном с шириной около 1 часа. Видно, что предложенный метод позволяет 
достаточно точно установить периоды нестабильных тепловых условий работы прибо-
ра (области выделены штриховой границей), во время которых наблюдались наиболее 
значительные вариации функции  p T . Также могут быть определены даты наиболее 

высокого риска, когда функция  p T  принимала наиболее низкие значения: в данном 

случае это 18, 21, 29 и 31 число месяца. Так как параметр p меняется в довольно широ-
ких пределах, для графика выбрано логарифмическое представление. Исходный мате-
матический аппарат не использует логарифмических преобразований, так как это, по 
нашему мнению, снижает точность метода.  
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Рис. 1. Пример преобразования потока контролируемых данных в параметр состояния p  
для датчиков температуры научного инструмента ТЕСИС на борту КА КОРОНАС-Фотон: 

а – датчик №1; б – датчик №2; в – датчик №3. Значение среднT  определено по (1) 
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Рис. 2. Демонстрация возможностей контроля состояния целевой нагрузки по анализу 
интегрального параметра состояния. Выделены периоды нестабильной работы полезной 
нагрузки. Сплошные вертикальные линии – времена наиболее существенных отклонений 
параметра состояния от характерных значений 

 
 

Пример исследования качества получаемых данных 

Телеметрируемые параметры, характеризующие условия работы целевой аппара-
туры, не содержат информации о качестве и достоверности предоставляемой целевой 
информации. Соответствующие отказы, возникающие, например, в результате деграда-
ции чувствительной поверхности детектора, могут быть обнаружены путём анализа 
данных, предоставляемых аппаратурой. Мы полагаем, что такая оценка может быть 
проведена изложенным выше методом, причём как на основе экспериментальных дан-
ных, так и теоретически, на основе модельного представления. 

В настоящем разделе представлены примеры обоих подходов (экспериментально-
го и теоретического), и проведено их сравнение. 

В качестве конкретного прибора мы выбрали магнитометр MAG, работающий на 
космическом аппарате GOES-18 [14]. Выбор сделан по причине простой структуры 
данных в приборах данного типа, а также из-за широкой распространенности датчиков 
измерения магнитного поля в современных космических аппаратах, что повышает при-
кладную значимость исследования (см. например, [15; 16]).  

Преимуществом прибора MAG является наличие его данных в открытом доступе. 
Кроме того, орбита аппарата GOES-18 является геостационарной (близкая к круговой, с 
нулевым наклонением), что упрощает теоретические оценки для индукции магнитного 
поля. Параметры орбиты космического аппарата GOES-18 по состоянию на начало ок-
тября 2023 года приведены в табл. 1. 

 
Таблица 1. Параметры орбиты космического аппарата GOES-18 по состоянию на 01.10.2023 года 

Параметр Значение 

Наклонение, град. 0,0420 
Долгота восходящего узла, град. 21,4766 
Эксцентриситет 0,000040 
Аргумент перигея, град. 177,8822 
Средняя аномалия, град. 38,2887 
Период, обор./сутки 1,00270436 
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Для теоретической оценки нами был проведен расчёт магнитного поля Земли 
вдоль орбиты КА GOES-18 на основе модифицированной модели WMM (World 
Magnetic Model, [17]) для интервала времени с 27.09.2023 года по 02.10.2023 года 
включительно (всего – 6 суток). В рамках модели были рассчитаны 4 элемента магнит-
ного поля Земли: pB  – компонента, параллельная оси вращения Земли и направленная 

на север (SN направление); eB  – компонента, перпендикулярная pB  и направленная на 

восток (WE направление); nB  – нормальная компонента поля, перпендикулярная к pB  

и eB ; tB  – полное поле. Пример теоретического расчёта компоненты pB  показан на 

рис. 3 (кривая 2). 
 

 
 

Рис. 3. Экспериментальные (кривая 1) и расчётные (кривая 2) данные  
по индукции магнитного поля (компонента pB ) на орбите космического аппарата GOES-18 

 
 

Экспериментальное исследование состояния прибора проводилось по фактиче-
ским данным MAG, полученным нами из базы данных КА GOES-18. Пример экспери-
ментальных данных для компоненты pB  показан на рис. 3 (кривая 1). В целом наблю-

дается примерное совпадение модельной оценки и эксперимента, но присутствуют и 
существенные отклонения. 

На основе этих рядов данных (теоретических и фактических) был рассчитан инте-
гральный параметр состояния по формуле (3) и затем предлагаемым способом было 
оценено состояние прибора в исследованный период времени.  

Результат оценки на основе экспериментальных данных показан на рис. 4, а. Ис-
следование показывает два периода, требующих внимания, выделенных штриховой 
границей: 27 и 29 сентября. Ряд данных при исследовании был усреднён с шагом 1 час. 
Следует уточнить, что мы не оцениваем данные участки как периоды некорректной ра-
боты прибора. В данном случае демонстрируется лишь возможность детектирования 
таких состояний. 

Аналогичное исследование на основе теоретических кривых дало некорректный 
результат, показанный на рис. 4, б. Были получены многочисленные снижения вероят-
ности до нуля. Мы объясняем «неудачу» тем, что теоретическая кривая имеет резко 
очерченные границы сверху и снизу. Все случаи выхода за эти границы по формулам 
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(1) и (2) дают значение 1p  . Чтобы сделать теоретическую оценку более корректной, 
мы модифицировали её, а именно добавили случайные вариации сигнала с амплитудой, 
характерной для компонент магнитного поля на орбите КА GOES-18.  Были добавлены 
нормальные (распределённые по функции Гаусса) вариации поля с дисперсией 

2,5;  10,9;  2,9;  10,24   нТл для компонент поля pB , eB , nB  и tB , соответственно. 

Идея состоит в том, что в этом случае исчезает резкая граница для значений B, по-
скольку достижимыми теперь становятся любые значения, хотя и с исчезающе малой 
(экспоненциально уменьшающейся) вероятностью. Величина дисперсии была вычис-
лена экспериментально по данным прибора GOES-18. С такой коррекцией, теоретиче-
ская оценка хорошо совпала с экспериментальной оценкой (нижняя панель рис. 4, в). 

 

 
 

Рис. 4. Сравнение экспериментального анализа данных магнитометра GOES-18 (а)  
и теоретического исследования (б, в) 
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Заключение 

Рассмотрен вопрос о возможности унифицированной оценки состояния целевой 
аппаратуры космического аппарата в режиме реального времени. Предложен метод, 
основанный на расчёте параметра p по предложенным нами формулам (1) – (3) и бази-
рующийся на предположении, что значения p, близкие к 1, соответствуют штатной ра-
боте аппаратуры, а значения вблизи нуля – возможной нестабильной работе. Предло-
женный способ расчёта обладает преимуществом полной обратимости: по значениям p 
может быть однозначно восстановлено исходное значение параметра. 

Приведены несколько примеров таких расчётов. На основе показаний датчиков 
температуры космического телескопа ТЕСИС на борту космического аппарата 
КОРОНАС-Фотон продемонстрирована возможность контроля внешних условий рабо-
ты аппаратуры (в данном случае тепловых условий). На основе данных магнитометра 
на борту КА GOES-18 показана возможность контроля показаний научной аппаратуры 
двумя способами – по экспериментальным данным и по теоретическим оценкам. 

Представленный метод может иметь практическое значение для повышения ре-
сурса работы бортовой аппаратуры космических аппаратов, в том числе путём создания 
на этой основе специального узла контроля, обладающего, как минимум, двумя основ-
ными функциями. Первая – функция вмешательства в работу полезной нагрузки при 
снижении значения параметра состояния ниже установленных критических порогов, и 
вторая – функция записи и хранения состояния основных параметров полезной нагруз-
ки в формате «чёрного ящика». 

Такой функционал может быть особенно важен с учётом имеющихся планов по 
развитию многоспутниковых космических систем, при функционировании которых из-
за большого числа аппаратов растёт и число нештатных ситуаций, требующих опера-
тивного вмешательства и контроля. Предлагаемая система повысит автономность 
функционирования КА, что особенно актуально для космических систем, в которых 
аппараты функционируют на орбитах с короткими зонами радиовидимости. Также си-
стема может быть полезна на малых аппаратах, в том числе научных аппаратах форма-
та Кубсат (см., например, [18; 19]), имеющих на данный момент ограниченные времена 
существования, что препятствует их активному внедрению в космическую деятель-
ность, в том числе в решение задач Федеральной космической программы РФ. 

 
Исследование поддержано грантом Российского научного фонда № 23-72-30002, 
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