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摘要:本文针对卫星姿态确定系统,提出了一种基于专用卡尔曼滤波器思想的陀螺故障诊断方法. 利用卫星姿态
运动方程设计了一种加性卡尔曼滤波器,用于生成作为故障征兆信号的残差. 结合专用观测器思想和卡尔曼滤波
器,提出了利用卡尔曼滤波器组的故障检测与分离律.另外,给出了一种基于3-σ的阈值计算方法,用于设计故障诊
断中所用的检测阈值.仿真结果验证了所提出方法的有效性.
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Abstract: A gyroscope fault diagnosis method based on dedicated Kalman filter scheme is proposed for satellite attitude
determination systems. Based on the attitude kinematics, an additive Kalman filter is designed to generate residuals, which
are used as the symptom of fault. By integrating dedicated observer scheme and Kalman filter, a fault detection and isolation
method using a bank of Kalman filters is proposed. In addition, a 3-σ based method is presented to generate the threshold
used in fault diagnosis. Simulation results are given to verify the effectiveness of the proposed method.
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1 引引引言言言

对于航天器来说,其可靠性与安全性是至关重要
的. 虽然航天器中的部件具有较高的设计可靠性,但
是由于其长期运行在恶劣的空间环境中,在航天器的
实际运行过程中难免会有一些部件发生故障. 文献[1]
中分析了从1980年到2005年间的156次航天器故障,
发现航天器姿态控制子系统的故障占故障总数的32%.
姿态控制系统的故障可能会引起系统性能下降,甚至
可能影响飞行任务的正常进行. 因此,对于航天器姿
态控制系统进行故障诊断,以便及时有效地诊断出故
障的发生并采取相应的处理措施对于航天器的安全

稳定运行具有重要意义.

在过去的十几年中,故障诊断技术得到了广泛而

深入的研究[2–5],在航空航天领域的研究也逐渐引起
了国内外学者们的重视[6–8]. 故障诊断方法可大致分
为基于模型的方法和不基于模型的方法. 虽然在航空
航天领域也出现了一些不基于模型的方法,但是这些
方法要么需要足够充分而准确的历史运行数据[9],要
么需要对一段时间内积累的信号进行处理,无法保证
实时性[10–11]. 由于航天器具有故障样本数据少、实时
性要求高、模型知识较多等特点,基于模型的航天器
故障诊断得到了更多的关注. 在基于模型的航天器故
障诊断方面,文献[12]针对卫星姿态控制系统的线性
模型研究了基于观测器的故障诊断方法. 文献[13–15]

中利用基于观测器的方法研究了卫星姿态控制系统

的执行器故障估计方法. 文献[16]中提出了一种基于

收稿日期: 2018−03−19;录用日期: 2019−01−31.
†通信作者. E-mail: yishen hit@126.com; Tel.: +86 451-86413411-8602.
本文责任编委:潘泉.
国家自然科学基金项目(61773145),上海市青年科技英才扬帆计划项目(17YF1408300)资助.
Supported by the National Natural Science Foundation of China (61773145) and the Shaihai Sailing Program (17YF1408300).



1502 控 制 理 论 与 应 用 第 36卷

偏差分离原理和二阶卡尔曼滤波的卫星执行机构故

障诊断方法,并利用半实物仿真平台进行了验证. 需
要说明的是,目前文献中的大部分航天器故障诊断方
法是针对执行器故障的,在传感器故障诊断方面的研
究还不够深入,但实际上航天器中配置了很多冗余传
感器,更适合于进行传感器故障诊断. 针对卫星姿态
敏感器的故障诊断问题,文献[17]提出了一种基于卡
尔曼滤波器的方法. 但是文献[17]中的方法需要假设
卫星的轨迹是已知的,从而限制了该方法的实用性.
在文献[18–19]中,广义系统的观测器设计方法被用于
卫星姿态敏感器的故障诊断,但是文献[18–19]中都是
基于线性模型的方法,需要对卫星姿控系统的非线性
动态进行线性化之后才能使用. 总体而言,基于观测
器的故障诊断方法实现起来比较简单,但是往往需要
基于线性系统模型进行设计,限制了其诊断准确性和
应用范围.近年来也出现了一些直接利用非线性模型
进行传感器故障诊断的方法[20–22],但是这些方法通常
需要使用无迹卡尔曼滤波器,其运算量较大,不利于
在轨应用. 文献[23–24]中提出了一种利用四元数估
计角速率的陀螺故障定位方法,但是需要用到卫星的
动力学方程进行滤波.在实际运行过程中,由于燃料
消耗、附件展开等因素的影响,姿态动力学方程中的
惯量参数往往是不准确的,可能会影响该方法的故障
诊断性能.对于姿态确定系统来说,只靠姿态运动学
以及配备的姿态敏感器即可进行故障诊断. 因此,不
依赖于系统动力学模型的姿态敏感器故障诊断方法

具有更重要的实用价值.在陀螺故障诊断方面,一种
常用的方法是通过判断陀螺测量输出之间的等价关

系进行故障检测[25–27],但是由于硬件冗余有限,等价
关系法通常只能检测陀螺故障,无法实现故障定位.
文献[26–27]将等价关系法与信号处理算法相结合,研
究了利用等价关系进行故障检测、基于信号处理算法

进行故障定位的方法. 这种方法的关键在于利用小波
变换或经验模态分解算法提取故障引发的突变特征,
主要适用于陀螺的突变故障,对于缓慢变化的故障可
能会失效. 与文献[23–24]中的思路类似,文献[28]提
出了一种基于对四元数进行数值求导的陀螺故障诊

断方法,但是文献[28]中的方法不需要利用姿态动力
学模型设计滤波器,而是通过设计高增益观测器来估
计四元数的导数,其故障诊断结果依赖于所设计的高
增益观测器的性能.另外,上述故障诊断方法大都没
有考虑诊断阈值设置问题.故障诊断通常分为残差生
成和残差评价两个环节,两者都会影响故障诊断结果,
但是,在目前的陀螺故障诊断方法研究中,如何系统
有效地设置残差评价部分所用的阈值仍然是一个有

待解决的问题.

最近,文献[29]中提出了一种不依赖于姿态动力
学模型的卫星姿态敏感器故障诊断方法,其主要思想

是将卡尔曼滤波器与专用观测器思想(dedicated obse-
rver scheme)相结合,提出了基于专用卡尔曼滤波器思
想(dedicated Kalman filter scheme)的故障检测与分离
方法. 在文献[29]的基础上,本文进一步研究了基于
专用卡尔曼滤波器思想的陀螺敏感器故障诊断方法.
与文献[29]相比,本文所提出方法的创新性主要在于
以下几个方面: 首先,本文给出了卫星姿态运动学方
程的精确离散化模型,比文献[29]中采用的欧拉离散
化模型更加精确,更适合于后续的故障诊断设计.其
次,本文提出了一种直接基于卫星的姿态运动学方程
的加性卡尔曼滤波器设计方法. 与文献[29]中采用的
乘性卡尔曼滤波器算法相比,本文所提出的卡尔曼滤
波器算法更加简单,便于工程实现. 另外,本文还提出
了一种计算故障诊断阈值的3-σ法,能够系统地给出
故障诊断中所用的检测阈值.

2 姿姿姿态态态确确确定定定系系系统统统

本文采用四元数表示卫星的姿态. 根据文献[30],
四元数形式的卫星姿态运动学方程具有如下形式:

q̇ =
1

2
Ξ(q)ω =

1

2
Ω(ω)q, (1)

其中: q = [q1 q2 q3 q4]
T是满足qTq = 1的姿态四

元数(q4是四元数的标部), ω = [ωx ωy ωz]
T是卫星

的姿态角速度,矩阵Ξ(q)具有如下形式:

Ξ(q) =


q4 − q3 q2
q3 q4 − q1
−q2 q1 q4
−q1 − q2 − q3

 .

另外,式(1)中的Ω(ω)具有如下形式:

Ω(ω) =


0 ωz − ωy ωx

−ωz 0 ωx ωy

ωy − ωx 0 ωz

−ωx − ωy − ωz 0

 . (2)

式(1)中的姿态运动学方程的精确离散化形式为

q(k + 1) = e
1
2Ω(ω(k))∆tq(k), (3)

其中∆t为离散时间间隔.

由欧拉公式可得

e
1
2Ω(ω(k))∆t = cωI4 + sωΩ(n̂), (4)

其中n̂ =
ω(k)

∥ω(k)∥
, cω, sω和Ω(n̂)具有如下形式:

cω = cos(
1

2
∥ω(k)∥∆t), sω = sin(

1

2
∥ω(k)∥∆t),

Ω(n̂) =


0 n̂3 − n̂2 n̂1

−n̂3 0 n̂1 n̂2

n̂2 − n̂1 0 n̂3

−n̂1 − n̂2 − n̂3 0

 .
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将式(4)代入式(3)可得

q(k + 1) = (cωI4 + sωΩ(n̂))q(k). (5)

本文考虑采用速率陀螺和星敏感器的姿态确定系

统.不失一般性,本文考虑三正交一斜装构型的陀螺
组件,其安装结构如图1所示. 从图1可以看出,三正交
一斜装构型的陀螺组件共有X , Y , Z, S4个轴,每个
轴上均安装了一个陀螺.设X–S, Y –S和Z–S之间的
夹角分别为α1, α2和α3,则图1中三正交一斜装构型
的陀螺组件具有如下的测量方程:

ωg1(k) = ωx(k) + bg1(k) + vg1(k),

ωg2(k) = ωy(k) + bg2(k) + vg2(k),

ωg3(k) = ωz(k) + bg3(k) + vg3(k),

ωg4(k) = ωx(k)cosα1 + ωy(k)cosα2+

ωz(k)cosα3 + bg4(k) + vg4(k),

(6)

式中ωgi(k), bgi(k)和vgi(k)(i=1, · · · , 4)分别是第i

个陀螺的测量输出、常漂和测量噪声.

图 1 陀螺安装结构示意图

Fig. 1 Schematic diagram of the gyroscopes configuration

若考虑故障的影响,则式(6)中的测量方程变为
ωg1(k)

ωg2(k)

ωg3(k)

ωg4(k)

=Hω(k)+


bg1(k) + vg1(k) + f1(k)

bg2(k) + vg2(k) + f2(k)

bg3(k) + vg3(k) + f3(k)

bg4(k) + vg4(k) + f4(k)

 ,

式中: fi(k)(i=1, · · · , 4)表示第i个陀螺的故障, H为
陀螺组件的安装矩阵,具有如下形式:

H =


1 0 0

0 1 0

0 0 1

cosα1 cosα2 cosα3

 .

不失一般性,本文中选取α1 = α2 = α3 = 54.73◦,则
此时H的值为

H =


1 0 0

0 1 0

0 0 1
1√
3

1√
3

1√
3

 .

在本文的研究中,假设测量噪声vgi(k)是互不相关

但协方差为Rgi的高斯白噪声, bgi(k)为未知常值,即

bgi(k + 1) = bgi(k). (7)

星敏感器的测量模型为

qs(k) = q(k)⊗ qv(k), (8)

其中: qs(k)表示四元数测量值, qv(k)表示测量噪声的
四元数, ⊗表示四元数的叉乘运算,具有如下形式:

q⊗ =


q4 q3 − q2 q1
−q3 q4 q1 q2
q2 − q1 q4 q3
−q1 − q2 − q3 q4

 .

3 加加加性性性卡卡卡尔尔尔曼曼曼滤滤滤波波波器器器设设设计计计

为了进行故障检测与分离,本文将陀螺的测量值
ωgi(k)(i = 1, · · · , 4)分为4组,分别为

ω̄1(k) =

ωg1(k)

ωg2(k)

ωg3(k)

, ω̄2(k) =

ωg1(k)

ωg2(k)

ωg4(k)

,
ω̄3(k) =

ωg1(k)

ωg3(k)

ωg4(k)

, ω̄4(k) =

ωg2(k)

ωg3(k)

ωg4(k)

.
(9)

不失一般性,考虑ω̄i(k)和星敏感器设计卡尔曼滤

波器,作为下一节中故障诊断方法的基础. 将与ω̄i(k)

对应的测量方程记为

ω̄i(k) = Hiω(k) + b̄i(k) + v̄i(k), (10)

其中Hi, b̄i(k)和v̄i(k)均为与ω̄i(k)相对应的量. 例如,

H1 =

1 0 0

0 1 0

0 0 1

, b̄1(k) =
bg1(k)bg2(k)

bg3(k)

,
v̄1(k) =

vg1(k)vg2(k)

vg3(k)

.
需要说明的是,由于采用三正交一斜装构型,所有的
Hi均可逆.

为了便于卡尔曼滤波器设计,需要先将姿态运动
学模型进行一定的变换.在无故障时,由式(10)可得

ω(k) = H−1
i (ω̄i(k)− b̄i(k)− v̄i(k)). (11)

将式(11)代入式(3)可得

q(k + 1) =

e
1
2Ω(H−1

i (ω̄i(k)−b̄i(k)−v̄i(k)))∆tq(k) ≈

e
1
2Ωω̄i

∆t[1− 1

2
∆t(Ωb̄i +Ωv̄i

)]q(k) =

e
1
2Ωω̄i

∆tq(k)− 1

2
∆te

1
2Ωω̄i

∆tΩb̄iq(k)−
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1

2
∆te

1
2Ωω̄i

∆tΩv̄i
q(k), (12)

其中: 
Ωω̄i

= Ω(H−1
i ω̄i(k)),

Ωb̄i
= Ω(H−1

i b̄i(k)),

Ωv̄i
= Ω(H−1

i v̄i(k)).

利用如下关系:

Ω(x)q(k) = Ξ(q(k))x, (13)

可以将式(12)转化为

q(k + 1)= e
1
2Ωω̄i

∆t(q(k)−
1

2
∆tΞ(q(k))H−1

i (b̄i(k) + v̄i(k))). (14)

由式(7)可知陀螺常漂b̄i的方程为

b̄i(k + 1) = b̄i(k). (15)

因为本文采用加性卡尔曼滤波器,所以需要将式
(8)转化为加性噪声的形式. 令qs(k) = q(k) + vq(k),

有

vq(k) =qs(k)− qs(k)⊗ q−1
v (k) =

qs(k)⊗ 1− qs(k)⊗ q−1
v (k) =

qs(k)⊗∆q(k), (16)

其中:

1 =


0

0

0

1

, ∆q(k) =


−qv1(k)

−qv2(k)

−qv3(k)

1− qv4(k)

 .

不难得到∆q(k)的协方差矩阵,设为R0,根据式(16)
可以得到vq(k)的协方差矩阵为

R = (qs(k)⊗)R0(qs(k)⊗)T.

由于大部分情况下姿态四元数的标部都比矢部大很

多,所以在使用中,不妨设R = R0.

联立式(14)–(16),并令

x(k) =

[
q(k)

b̄i(k)

]
, (17)

可以得到如下的动态方程:{
x(k + 1) = A(x(k))x(k) +B(x(k))w(k),

y(k) = Cx(k) + vq(k),

(18)

其中:

A(x(k))=

e 1
2Ωω̄i

∆t −1

2
∆te

1
2Ωω̄i

∆tΞ(q(k))H−1
i

0 I3

 ,

B(x(k))=

−1

2
∆te

1
2Ωω̄i

∆tΞ(q(k))H−1
i 0

0 I3

 ,

C = [I4 0], w(k) = v̄i(k).

针对系统(18),本文提出如下基于扩展卡尔曼滤波
器的故障检测方法,用于检测陀螺组是否发生故障.

预测:

x̂(k|k−1)=A(x̂(k−1))x̂(k−1),

P (k|k−1)=A(x̂(k−1))P (k−1)AT(x̂(k−1))+

B(x̂(k−1))ΞB(x̂(k−1)),

其中Ξ =

[
σ2
gI3 0

0 0

]
.

校正:

K(k) = P (k|k−1)CT(CP (k|k−1)CT +R),

x̂(k) = x̂(k|k−1) +K(k)(y(k)− Cx̂(k|k−1)),

P (k) = (I4 −K(k)C)P (k|k−1).

生成残差: r(k) = y(k)− Cx̂(k).

在得到残差后,通过设置合理的阈值对残差的大
小进行判断,即可完成故障检测.

注注注 1 本文提出的加性卡尔曼滤波器方法是在(18)所

示的系统模型的基础上应用扩展卡尔曼滤波器设计所得到

的,其关键在于式(18)的推导. 如果不采用此模型,而是直接

针对式(3)中的模型进行扩展卡尔曼滤波器设计,则会由于陀

螺漂移、测量噪声与四元数之间的非线性耦合导致扩展滤波

器的推导非常复杂,难于设计和实现.

4 故故故障障障诊诊诊断断断方方方法法法

上一节中给出了利用某3个陀螺的测量值和星敏
感器测量值设计卡尔曼滤波器进行陀螺故障检测的

方法. 但是,由于有4组陀螺,所以上一节中的方法只
能检测故障,而不能确定是哪一个陀螺发生了故障.
因此,还需要设计故障分离方法判断是哪个陀螺发生
了故障.

在本文中,将卡尔曼滤波和专用观测器法进行了
融合,提出了专用卡尔曼滤波器思想.图2给出了所提
出的故障诊断方法的基本结构.

图 2 故障诊断方法示意图
Fig. 2 Schematic diagram of the proposed fault diagnosis
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method

从图2中可以看出, 4个陀螺敏感器被分为了4组,
每一组中的3个陀螺敏感器驱动一个卡尔曼滤波器,
生成用于故障诊断的残差,然后通过故障检测与分离
律完成故障诊断.

由式(9)中给出的分组方式可以得到表1所示的故
障影响关系.其中: “1”表示该列中的残差信号会受到
该行中故障的影响, “x”则表示无影响.

表 1 故障影响关系
Table 1 Fault effect relations

r1 r2 r3 r4

fx 1 1 1 x
fy 1 1 x 1
fz 1 x 1 1
fs x 1 1 1

根据表1中给出的故障—残差对应关系,可以给出
表2所示的故障检测与分离律.

表 2 故障诊断律
Table 2 Fault diagnosis strategy

残差征兆 诊断结果

r1 6 θ1, r2 6 θ2, r3 6 θ3, r4 6 θ4 无陀螺故障

r1 > θ1, r2 > θ2, r3 > θ3, r4 6 θ4 x轴陀螺故障

r1 > θ1, r2 > θ2, r3 6 θ3, r4 > θ4 y轴陀螺故障

r1 > θ1, r2 6 θ2, r3 > θ3, r4 > θ4 z轴陀螺故障

r1 6 θ1, r2 > θ2, r3 > θ3, r4 > θ4 s轴陀螺故障

表2中给出了整体的故障诊断律,但是本文尚未解
决如何设置阈值的问题.接下来讨论阈值设计方法.
令第i卡尔曼滤波器在k时刻生成的残差为ri(k),滤波
器的误差协方差为Pi(k),则ri(k)的第j个分量的方差

可由下式得到

σ2
ij(k) = CjPi(k)C

T
j + ejReTj , (19)

其中Cj和ej分别表示C矩阵和单位矩阵的第j行上的

向量. 得到ri(k)的第j个分量的方差σ2
ij(k)后,即可得

到其标准差σij(k). 本文采用3σ法设置用于故障检测

的阈值,因此,对于ri(k)的第j个分量,本文可以设置
如下的阈值:

θij = 3σij(k) = 3
√
CjPi(k)CT

j + ejReTj . (20)

5 仿仿仿真真真结结结果果果

本节采用数值仿真验证了所提出方法的有效性.
仿真中设故障诊断所采用的采样周期为∆t = 0.2 s,
设定的陀螺常漂为b1 = 50(◦)/h, b2 = 40(◦)/h, b3 =
−50(◦)/h, b4 = 45(◦)/h,陀螺噪声和星敏噪声的标
准差大小分别为0.05(◦)/h和0.00333 ◦. 考虑三轴稳定

对地时的情况,即卫星的惯性角速度为ω=[0 ω0 0]T,
其中ω0=−0.0011035 rad/s为卫星的轨道角速度.这
里,采用两类比较典型的故障形式对所提出的方法进
行仿真验证.

首先,考虑斜装轴陀螺发生如下的突变故障:{
fs(t) = 0, t < 10,

fs(t) = 0.0003, t > 10.

这种故障情况下,利用所提出的故障诊断方法,可
以得到如图3所示的故障诊断结果,其中图3(a)–3(d)
中分别给出了第1至4个卡尔曼滤波器得到的残差以
及相应的3-σ阈值.可以看出,只有第1个滤波器生成
的残差没有超过阈值,而其他滤波器的残差都超过了
阈值.根据故障检测与分离逻辑,可以判断出是斜装
轴上的陀螺发生了故障.

(a) 第1个卡尔曼滤波器的残差及其阈值

(b) 第2个卡尔曼滤波器的残差及其阈值



1506 控 制 理 论 与 应 用 第 36卷

(c) 第3个卡尔曼滤波器的残差及其阈值

(d) 第4个卡尔曼滤波器的残差及其阈值

图 3 突变故障情况下的故障诊断结果

Fig. 3 Fault diagnosis results in an abrupt fault case

其次,考虑y轴陀螺发生如下形式的缓变故障:{
fy(t) = 0, t < 10,

fy(t) = 0.00001(t− 10), t > 10.

这种故障情况下,利用所提出的故障诊断方法,可
以得到如图4所示的故障诊断结果,其中图4(a)–4(d)中分
别给出了第1至4个卡尔曼滤波器得到的残差以及相
应的3-σ阈值.可以看出,只有第3个滤波器生成的
残差没有超过阈值,而其他滤波器的残差都超过了阈值.

(a) 第1个卡尔曼滤波器的残差及其阈值

(b) 第2个卡尔曼滤波器的残差及其阈值

(c) 第3个卡尔曼滤波器的残差及其阈值
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(d) 第4个卡尔曼滤波器的残差及其阈值

图 4 缓变故障情况下的故障诊断结果

Fig. 4 Fault diagnosis results in a slow-varying fault case

根据故障检测与分离逻辑,可以判断出是y轴上的

陀螺发生了故障. 不过,由于缓变故障一开始的影响
特别小,所以需要一段时间后才能被检测并分离出来.

6 结结结论论论

本文研究了卫星姿态确定系统的陀螺故障诊断方

法. 本文提出了一种新的加性卡尔曼滤波器设计方法,
然后通过融合专用观测器思想和卡尔曼滤波器提出

了一种基于专用卡尔曼滤波器思想的故障诊断方法,
另外,还给出了一种阈值计算的3-σ法. 仿真结果说明
所提出的方法可以有效地检测并分离出故障陀螺.
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