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一种面向任务优化的多核心星务管理系统设计

兰盛昌１，王　松２，徐国栋１

（１．哈尔滨工业大学 卫星技术研究所，１５０００１哈尔滨，ｌａｎｓｃ１０１５＠ｇｍａｉｌ．ｃｏｍ；２．中国空间技术研究院，１００９６４北京）

摘　要：为进一步提升小卫星的数据处理能力，对星载电子系统进行了优化设计．在现有可重构星务管理系
统的基础上，提出一种多核心处理器星务管理系统设计方法．结合多核心处理器特点，按照硬件资源以及任
务模式对星务管理系统的传统任务划分方法进行优化，将单一处理器任务集中处理的模式分解为主、协处理

器双核任务处理模式．与哈尔滨工业大学试验卫星三号星载计算机的功能对比表明，多核心可重构星务管理
系统在运算速度、控制计算精度方面优于传统的星务管理系统处理方式，有能力替代现有的星载计算机成为

未来微型航天器的核心．
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　　随着空间任务的深入，小卫星对控制精度要求
越来越高，要求控制周期越来越短；然而由于小卫

星在轨运行时，需要处理的数据多、任务复杂，加之

中断的频繁发生，使得缩短传统单处理器系统控制

周期受到较大限制，性能难以大幅度提高［１－２］．
为了解决上述问题，科学界进行了大量的工

作：一方面可以通过系统功能分解，利用硬件模块

的增加来提升系统的性能，在微处理器、微电子设

计理论的支撑下，以ＳｏＣ设计为基础，信息处理为
核心开展研究［３］；一方面在软件优化上着手．不
过这两种方法中，前者势必带来整个卫星体积、质

量的增加，这对小卫星的设计增加了风险和难度．
而后者的优化空间是有限的，很大程度上难以实

现优化的目标．
随着超大规模集成电路设计技术的不断发

展，多核计算机技术对小卫星星载电子系统的性

能提升提供了新的思路．商用领域中，以 Ｉｎｔｅｌ的
Ｃｏｒｅ和以 ＡＲＭ公司的 ＡＲＭ１１为代表的多核处
理器在单个芯片中集成了多个处理器核，在不增

加硬件开销和系统频率的前提下极大提升了计算



机的处理能力［４－６］．因此，利用这种多核心处理器
技术，可以快速灵活地在基于 ＳＲＡＭ工艺的 ＦＰ
ＧＡ内部构建出任务所需要的处理器单元，合理
地实现对软硬件的划分．一方面加强硬件资源的
管理，另一方面同时利用嵌入式操作系统实现小

卫星任务调度和功能计算，能够更好地提高微小

卫星在星务管理、姿轨控计算等方面的能力．
本文基于多核心处理器技术对星务管理系统

设计展开研究．首先，对微小卫星星务管理系统进
行了功能需求分析，实现 ＦＰＧＡ内部基于软核处
理器的多核心系统构造，并移植以 ｕＣ／ＯＳ－ＩＩ为
代表的嵌入式操作系统完成资源分配和任务管

理；然后，针对多核心处理器与嵌入式操作系统的

特殊性，从软硬件联合设计的角度出发，对星务管

理系统任务的传统划分进行优化；最后与现有的

星上成熟产品进行对比．

１　星务管理系统任务需求分析
作为小卫星的核心，星务管理系统负责星上

数据处理、任务调度、通信及控制等功能，同时通

过测控系统连接地面站，解析遥控指令，组帧遥测

信息，还要负责进行姿态、轨道测量与控制，实现

卫星自主故障诊断与处理，进行飞行任务及资源

管理．具体要求如下：
１）制导、导航与控制功能．　考虑到空间复

杂动力学条件，小卫星制导、导航与控制系统要求

星务管理系统具备较高的快速性和实时性．
２）在轨管理功能．　星务管理系统计算机具

有较强的功能，可通过总线对星上设备等进行控

制和管理．控制电源分系统为整星供配电，采集姿
态轨道控制部件的参数并进行姿态轨道控制，控

制载荷工作，并通过数传分系统下传数据等．
３）信息交互任务．　需要采用先进的总线技

术作为星务计算机与下位机信息交互的载体，要

求具有良好的实时性，能够满足制导、导航与控制

对响应时间的要求以及统一对时精度的要求，并

且可以保证数据的可靠传输，构成小卫星内高效

可靠的通信网络．
４）时间管理任务．　为满足任务管理和制

导、导航和控制要求，要求星务管理系统可产生具

有较高精度的飞行器时间参考，并可向有关分系

统分配时间信息和定时信号，为分系统提供事件

的时间标记，并具有星上时间集中校正和均匀校

正能力，以保证星地时钟的同步．
５）小卫星故障处理．　在小卫星出现系统故

障的情况下，能够对故障部件和系统进行诊断和

隔离，以维持飞行器的基本功能，保证个别部件出

现问题的情况下不影响其他系统功能．
６）测控管理．　能够采集处理遥测参数，组帧、

存储并传输到地面测控站；同时接收地面遥控指

令，解释处理、分发或直接执行；接收处理延时指令．

２　星务管理系统硬件设计
基于以上的功能要求，采用最新的可重构技术

对星务管理系统的硬件进行设计．具体结构如图１
所示，主要包括ＦＰＧＡ处理器单元、ＦＰＧＡ配置存储
器单元、通用微处理器管理单元以及外部接口．
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图１　星务管理系统工程样机硬件设计

　　ＦＰＧＡ是星务管理系统设计中的核心器件，
采用ＳＲＡＭ工艺的 ＦＰＧＡ，并利用软核处理器，能
够实现等同于 ＡＳＩＣ器件具备的功能，这里选用
赛灵思公司推出的 ＶｉｒｔｅｘＩＩ代产品 ＸＱＲ２Ｖ３０００
型芯片．以 ＦＰＧＡ作为设计载体，主要是考虑到
ＦＰＧＡ的可重构特性，能够保证设计者根据系统
需求进行有选择性的设计，这样也为多核技术的

应用提供了可能［７－９］．令人遗憾的是上述成果只
停留在早期的可重构计算机设计上，缺乏工程实

现性，并没有考虑空间适应性的影响．
根据配置时间与可靠性方面的考虑，选用赛

灵思公司专用的 ＰＲＯＭ型专用配置芯片方案．采
用ＸＱＲ１７Ｖ１６作为ＦＰＧＡ所需的配置文件的存储
器．这里可以通过外部的通用微处理器管理单元
对ＸＱＲ１７Ｖ１６的工作状态进行选择与控制．也可
以考虑在此基础之上利用多片 ＰＲＯＭ型专用配
置芯片完成不同配置文件的选取，从而当系统需

要重配置时对ＦＰＧＡ中的处理器结构和功能电路
进行更新．在ＳｅｌｅｃｔｅｄＭａｐ模式下完成整片ＦＰＧＡ
的重配置仅需３３ｍｓ（配置时钟为３３ＭＨｚ）．通用
微处理器管理单元的作用：一方面可以作为看门

狗，监视ＦＰＧＡ的工作状态，提供配置所需的控制
信号；另一方面通过预留的 ＵＡＲＴ接口与 ＦＰＧＡ
相连形成数据传输，便于系统重配置过程中信息
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的保存和恢复．
片外具备存储单元与ＦＰＧＡ中的片内处理系

统通过存储器控制器ＩＰ相连，由非易失型存储器
ＥＥＰＲＯＭ／ＦＬＡＳＨ和易失型存储器 ＳＲＡＭ共同组
成．其中 ＥＥＰＲＯＭ／ＦＬＡＳＨ主要是保存程序代码
以及重要数据．而 ＳＲＡＭ是 ＦＰＧＡ片内处理系统
中程序运行的主要空间．考虑到大规模存储器容
易受到单粒子翻转效应的影响，因此可以增加

ＥＤＡＣ／ＥＣＣ校验等手段实现数据的保护．
为了更好地应对空间环境的干扰，除了芯片等

级选取有所提高外，硬件设计中还提供两级看门狗

机制与定期重配置的主动防护措施，其中ＦＰＧＡ处
理器单元定期向看门狗电路进行清狗操作．当ＦＰ
ＧＡ状态异常时，ＦＰＧＡ处理器单元的清狗信号一
旦无效，一定时间后，看门狗电路会通知通用微处

理器单元，由通用微处理器单元出发重配置信号，

对ＦＰＧＡ进行重配置．如果对 ＦＰＧＡ重配置不成
功，则ＦＰＧＡ对外输出的看门狗清狗信号均无效，
则供电端的单稳态电路会进行自断电处理．同时在
通用微处理器单元的配合下有计划地定期地重配

置ＦＰＧＡ以降低单粒子翻转作用的影响．

３　基于Ｍｉｃｒｏｂｌａｚｅ的双核系统设计
ＦＰＧＡ片内处理系统是星务管理系统功能实

现的主要部分．根据任务需求，采用主协双核处理
器对常规的星载计算机进行优化．在现有小卫星

５００ｍｓ控制周期内，超过１００ｍｓ进行姿态轨道计
算，因此将姿态轨道计算放入协处理器中将有效

提升系统的计算能力．设计的核心思想就是将原
有的单一处理器的功能进行细化，形成负责星务

管理的主处理器和负责姿态轨道计算的协处理

器，并通过共享存储空间的方式将主协处理器间

的信息进行交互．
考虑到采用赛灵思ＦＰＧＡ器件作为星务管理

系统设计的可重配置载体，因此对处理器的设计

也相应采用 Ｍｉｃｒｏｂｌａｚｅ作为软核处理器核心．这
里以双处理器系统为例，主要包括２个独立的软
核处理器ＭｉｃｒｏＢｌａｚｅ－Ａ和ＭｉｃｒｏＢｌａｚｅ－Ｂ，２个ＦＰ
ＧＡ片内存储器ＢＲＡＭ，２个中断管理器ｘｐｓ－ｉｎｔｃ，
共享内部存储器 ＢＲＡＭ及处理器间进行数据交
换的ｘｐｓ－ｍｕｔｅｘ互斥核、ＸＰＳ－Ｍａｉｌｂｏｘ邮箱．除此
之外，还可以根据系统功能需要配置相应的对外

接口（通用输入输出口ＧＰＩＯ等）以及各自处理器
所需的外部存储器控制器接口，如图２所示．片内
ＢＲＡＭ作为双核信息交互的媒介，双核处理器间
信息的交互均通过对 ＢＲＡＭ上共同存储的空间
读写完成．片内处理器与其他 ＩＰ之间通过 Ｌｏｃａｌ
ＭｅｍｏｒｙＢｕｓ总线和 ＯｎＣｈｉｐＰｅｒｉｐｈｅｒａｌＢｕｓ总线
相连．其中ＬｏｃａｌＭｅｍｏｒｙＢｕｓ总线用于软核处理器
访问片内 ＢＲＡＭ，包括指令缓存和数据缓存；ＯＰＢ
总线用于连接软核处理器和外部接口控制器，处理

器内核通过此总线完成对外设的访问［１０］．
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图２　双核处理器架构框图

　　星务管理系统加电后，通用微处理器管理单
元最先开始运行，由其完成整个 ＦＰＧＡ处理器单
元的配置过程，配置触发信号发出后，所选择的专

用配置芯片 ＰＲＯＭ中的配置文件按照一定的时
序写入ＦＰＧＡ内可配置区域，从而完成对 ＦＰＧＡ
双核处理器结构的配置；初始化到内部 ＢＲＡＭ存
储器中引导程序自动运行，通过外部存储器接口

控制器将ＥＥＰＲＯＭ／Ｆｌａｓｈ等非易失存储器中的应
用程序读出并搬移到外部 ＳＲＡＭ中，完成后，启
动程序ＰＣ指针的跳转，将ＰＣ指针指向ＳＲＡＭ的
基地址，开始运行搬转到 ＥＥＰＲＯＭ／Ｆｌａｓｈ的应用
程序，如图３所示．
　　硬件启动过程完成后，小卫星由星务管理系
统进行控制．内部的两个处理器单元进行功能划
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图３　系统启动流程图

分．通常情况下可以将原有星务管理的功能分配
给两个处理器．由 ＭｉｃｒｏＢｌａｚｅ－Ａ完成信息采集，
而由 ＭｉｃｒｏＢｌａｚｅ－Ｂ调用姿态轨道控制算法进行
计算，完成卫星姿态轨道的控制．其中，ＭｉｃｒｏＢ
ｌａｚｅ－Ａ从对外接口获得小卫星各个系统的遥测
信息以及地面上注的遥控信息，同时获得姿态与

轨道的实时测量数据．ＭｉｃｒｏＢｌａｚｅ－Ａ将姿态与轨
道的实时测量数据传送到两处理器间共享ＢＲＡＭ
中，并将指向该数据的地址和数据量经 ＸＰＳ－
Ｍａｉｌｂｏｘ传递给 ＭｉｃｒｏＢｌａｚｅ－Ｂ来完成，ＭｉｃｒｏＢ
ｌａｚｅ－Ｂ完成计算后，再次通过这种机制将信息返
回给ＭｉｃｒｏＢｌａｚｅ－Ａ，ＭｉｃｒｏＢｌａｚｅ－Ａ通过对外接口
输出至姿态轨道控制系统．这种数据共享可以通
过ＸＰＳ－Ｍａｉｌｂｏｘ中断方式通知对方，有很好的实

时性，能够有效地提高处理器间的处理效率．这种
并行处理的能力是提升星务管理系统性能的有效

途径之一．

４　星务管理系统设计
一般来说，卫星由通用卫星平台和有效载荷两

部分组成．传统的星务管理系统设计方法将硬件和
软件划分为两个独立的部分．这种设计方法只能单
一的针对硬件或软件来进行改善，而在有限的设计

空间中缺乏足够的高度从系统出发完成对整个系

统的性能综合优化．比如传统的星务管理系统划分
为姿态轨道控制任务、数据通信任务、计算机自管

理任务、故障检测与处理任务（如图４）．以上基于
功能异同对星务管理系统进行了任务划分，这种

划分方法较好地诠释了星务管理系统的功能，但

在具体软件程序实现时此划分方法却具有很大的

局限性，各分系统任务间的交叉不利于软件程序

的模块化设计［１１］；因此有必要在星务管理系统软

件实现时再一次对上述任务进行划分与合并．在
多核心处理器的层面，可以将原有的软件任务部

分转为硬件化实现．其目的是从星务管理系统软
硬件中，获得一个满足系统资源、成本、时间、功耗

等方面需要且趋于最优的方案．
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图４　星务管理系统任务划分

　　在多核心处理器设计的层面，星务管理系统
软件可以根据硬件设计的实际情况整理出数据流

向，分别针对通信接口建立不同的任务，以防止数

据间的交叉造成数据错误．比如根据本文３节给
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出的硬件设计，作出以下任务划分：系统循环任

务、遥控指令执行任务、姿轨控任务、总线数据发

送任务、总线数据接收任务、串行接口通信任务、

系统监测任务等，同时可以根据系统需求，增加一

个空闲任务以消耗ＣＰＵ时间．其中特别值得注意
的是，姿轨控任务可以分配给其他处理器完成，以

降低系统开销，同时也可以利用数字化设计等先

进设计方法，完成面向姿轨控算法的 ＩＰ设计，通
过调用ＩＰ核，进一步提高运算的速度．

系统循环任务是整个星务管理系统中优先级

最高的任务，主要负责系统的初始化，初始化完成

后，利用自身主时钟计时，周期性产生信号量等信

息以调度其他任务的运行．
遥控指令执行任务主要是从遥控信道接口

（如总线接口或脉冲编码调制接口）接受遥控信

息并执行．
总线发送任务负责总线信息组帧及发送．
总线接收任务利用总线控制器给出的中断信

号，触发中断服务程序接受总线数据，之后通过检

测帧ＩＤ以及校验和等信息，检验完成总线数据的
分类和处理．

实际硬件接口的情况还包括了与姿态测量敏

感部件的串行接口，因此将其独立为一个任务，以

区别于总线通信相关的任务．此任务既负责其控
制姿态测量敏感部件指令的发送，也负责采集来

自姿态测量敏感部件的工程参数和遥测参数及后

续数据处理．
系统监测任务负责星务管理系统对自身功能

进行检测、时间管理以及完成对星务系统本身即

其他总线下位机的故障检测与处理．
姿轨控任务负责卫星飞行任务管理和姿态轨

道控制算法的解算，其中姿态轨道控制算法的解

算是星上计算量最大的部分．主要包括卫星入轨
初期的速率阻尼，任务需要时进行的对日捕获和

定向姿态控制；对日定向三轴稳定姿态控制；星地

数据传输期间以及轨道机动期间的对地定向三轴

稳定姿态控制；姿态失控条件下的姿态安全模式

控制，以保证卫星的能源供应．
在多核心处理器的使用中，可以由不同处理器

来分担上述任务．以本文３节中所构建的处理器系
统为例，可以利用 ＭｉｃｒｏＢｌａｚｅ－Ａ完成姿轨控制部
件的工程参数采集，并传递姿轨控制任务指令，通

过处理器间的共享ＲＡＭ等方式，由 ＭｉｃｒｏＢｌａｚｅ－Ｂ
将指令解释执行或存入飞行任务列表，并根据飞行

任务调用相对应的姿态轨道控制算法进行解算，并

将计算结果返回给ＭｉｃｒｏＢｌａｚｅ－Ａ，由ＭｉｃｒｏＢｌａｚｅ－Ｂ

最终完成姿态轨道控制执行部件指令发送．

５　星载电子系统的测试
５１　运算性能测试

为了更好地完成星务管理系统的运算性能的

测试，采用小卫星姿态轨道计算中频繁调用的浮点

乘法和三角函数来作为测试项．实验中，选用哈尔
滨工业大学试验卫星三号星载计算机使用的

ＥＸ３８６核心处理器的传统星载计算机作为参照对
象，以两者计算频率作为评定指标．测试结果如图
５所示，可见相对于传统星载计算机，本文所构造
的星务管理系统在在单精度浮点运算以及双精度

浮点运算方面都有显著的提高，单精度浮点计算能

力提高了近１３０倍，双精度浮点计算能力提高了近
２０倍，说明本文所构造的星务管理系统具有很强
的计算能力．
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图５　多核心可重构星务管理系统与ＥＸ３８６核心处理器
星载计算机计算能力对比

５２　计算精度测试
在计算精度测试方面，首先建立仿真环境，由

ｘＰＣ实时仿真机模拟卫星控制系统中的敏感部件
和执行机构，包括反作用飞轮、光纤陀螺、星敏感

器等．姿态控制系统采用以姿态四元数为姿态控
制参数的ＰＤ控制器加估计补偿器的控制原理，
如图６所示．分别将传统基于 ＥＸ３８６设计的星务
管理系统与多核心可重构星务管理系统接入仿真

系统，通过外部总线接口采集 ｘＰＣ计算机提供的
动力学仿真数据，并调用姿态控制算法对其进行

解算，得到计算结果后，返回给 ｘＰＣ以模拟对执
行部件模拟器进行控制，并输出姿态角和姿态角

速度在这一仿真环境中的变化情况．仿真结果如
图７～１０所示，可见多核处理仿真结果与传统星
上计算方法在仿真精度上基本一致，能够在１００ｓ

·７２·第３期 兰盛昌，等：一种面向任务优化的多核心星务管理系统设计



内完成大角度机动，取得很好的控制效果．
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图６　对地定向三轴稳定模式控制算法对比仿真模型
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图７　对地定向三轴稳定模式小卫星相对轨道坐标系的
姿态角（多核处理仿真）
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图８　对地定向三轴稳定模式星体相对轨道坐标系的
姿态角速度（多核处理仿真）
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图９　对地定向三轴稳定模式小卫星相对轨道坐标系的
姿态角（传统计算机结果）
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图１０　对地定向三轴稳定模式星体相对轨道
坐标系的姿态角速度（传统计算机结果）

　　从以上仿真结果可看出，采用多核处理技术
构建的星务管理系统在计算速度上要好于现有的

传统星载计算机，而在计算精度上达到了现有计

算机的性能．多核心技术的采用为未来小卫星星
务管理系统的设计奠定基础．

６　结　论
１）本文摒弃传统星务管理系统的设计方法，

利用多处理器并行处理的灵活性，构建了多核心

处理器系统．
２）引入嵌入式实时操作系统对小卫星的任务

进行调度和管理，充分发挥了多核心处理器系统的

并行性和操作系统的实时性的优势，使星务管理系

统在功能和效率等方面均具有显著的提高．
３）基于该思想设计的原理样机现已投入科

研试验中．证明基于多核心设计的可重构星务管
理系统是未来微小卫星发展的一条可行之路，也

为其他项目的开展奠定了实验基础，为未来卫星

编队飞行、星间通信体制等方面研究提供了有力

的支持．
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