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摘要:深空探测航天器是发展空间技术、扩展人类探索疆域的重要工具. 航天器运行过程中一旦发生故障,极易
导致探测活动失败甚至航天器损毁,而对航天器进行早期微小故障诊断,可以有效预防重大故障的发生,对于深空
探测活动的顺利进行具有十分重要的意义.本文针对模型参数不确定下的深空探测航天器系统,提出一种闭环主动
故障检测方法,实现对微小故障的准确检测. 通过设计合适的辅助输入信号,分别注入标称和故障模型系统,使故
障系统的输出与标称系统的输出无交集,以达到故障检测的目的. 此外,为减小对深空探测航天器系统产生的影响,
所设计的辅助信号必须尽可能小. 通过对两方面需求的考虑,在传统开环研究的基础上,加入观测器建立闭环系统,
在提升对微小故障的检测能力的同时减小对系统的影响.最后,利用深空探测航天器的数学仿真验证了所提闭环方
法对微小故障的检测能力,并与传统开环方法进行了对比,结果表明闭环辅助信号具有更优的性能.
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Abstract: Deep space exploration spacecraft is an important tool to develop space technology and expand the frontiers
of human’s exploration. Once a fault occurs, the failure of exploration and even damage to the spacecraft tend to happen.
Early diagnosis of minor faults can effectively prevent major faults, which is of great significance for the smooth progress
of deep-space exploration activities. In this paper, a closed-loop active fault detection method is proposed for the detection
of minor faults. By designing and injecting auxiliary signals into nominal and fault systems respectively, the intersection
of the outputs of the two systems will be empty. In addition, the designed auxiliary signals must be as small as possible
to minimize the impact on the spacecraft system. Based on the traditional open-loop research, an observer is added to
form the closed-loop system to improve the efficiency of fault detection and reduce the influence on the system. Finally,
the simulation results verify the efficiency of the designed auxiliary signals to detect minor faults. By comparing with the
traditional open loop method,the simulation results show that the closed-loop method has better performance.
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1 引引引言言言

深空探测指人类对月球以及遥远的天体或空间环

境开展的探测活动,是人类航天活动的重要方向和空
间科学与技术创新的重要途径,也是当前和未来航天

领域的发展重点之一.迄今为止,美俄、欧空局、日
本、印度等国都已独立或合作开展过深空探测活动[1].
近年来,随着“嫦娥”系列探测器的成功发射,中国逐
渐成为深空探测领域的“新星”. 在深空探测任务的
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执行过程中,若深空探测器的某个特性或参数产生较
大偏差以致超出正常操作条件,可能会导致整体系统
动态特性的改变、系统性能退化甚至停止运行等事故

或事件,这种现象称为系统故障. 深空探测器系统一
旦发生故障,很可能会在很短时间导致航天器翻滚,
不能正常工作甚至坠毁,造成探测任务失败并产生巨
大的经济损失.因此,及时进行深空探测航天器的故
障检测,对保障其安全可靠的运行能力、延长航天器
寿命以及预防重大事故发生具有十分重要的意义.

近年来,针对航天器故障诊断问题,国内外展开了
深入研究[2–6]. 文献[2]提出了一种主动容错姿态稳定
控制的理论框架,并将其应用于挠性航天器,解决了
执行机构存在严重的部分失效和外部干扰时的容错

控制器设计难题;文献[3]研究了基于观测器技术的过
驱动航天器执行机构故障诊断方法,考虑执行机构及
转动惯量不确定性,利用迭代学习观测器设计了一种
改进的执行机构故障诊断方案;文献[4]针对多重加性
故障隔离问题,提出了一种基于卡尔曼滤波器的故障
检测与隔离算法,实现了多重故障检测与隔离. 文献
[5]提出了一种新的航天器姿态传感器故障检测与诊
断方案,利用基于系统运动学的线性化卡尔曼滤波器
对各传感器的测量数据进行融合,进而给出姿态估计
和陀螺偏置值.文献[6]利用动态模型观测器,采用基
于分析冗余的检测技术进行故障检测. 以上方法均可
以实现航天器的有效故障诊断,但都是针对显著故障.
航天器控制系统大多数显著故障是从微小故障发展

变化而来. 所谓微小故障,是指具有较小幅值、处于早
期变化的并且变化缓慢的一类故障或异常. 由于微小
故障对系统工作影响极小,不易被察觉,如果能够及
时监测微小故障,则能够有效避免故障增大后对系统
产生的不利影响,保证系统稳定性. 因此,航天器的微
小故障诊断是亟需解决的重要问题.

相对已有大量研究基础的显著故障诊断而言,对
微小故障的诊断近几年才引起关注人们的关注. 当微
小故障发生时,系统的表征与正常系统的表征几乎没
有差别;因此,为了更大程度的保证系统安全,研究人
员提出了许多以微小故障为检测目标的故障检测方

法[7–10],文献[7]针对带有未知扰动的线性系统微小故
障的早期诊断,提出一类综合自适应滑模观测器方法,
使得该观测器既能估计微小故障又能对未知扰动有

强鲁棒性. 文献[8]在主元分析方法的基础上,提出了
多元指数加权移动平均主元分析方法,解决了主元分
析法不能有效检测微小故障的问题.近年来,国内外
学者提出一种主动故障检测方法,其作用原理如下:
在不影响系统正常运行的情况下,通过注入激励信号
进行微小故障检测,是一种准确度较高的新型故障检
测方法. 文献[9]针对闭环系统中的传感器故障,提出
了基于Kullback-Leibler(KL)距离的微小故障在线检

测与估计方法,利用系统输入输出残差矩阵实现闭环
系统中传感器的在线故障检测与估计.文献[10]考虑
了线性不确定系统中小参数变化的检测问题,提出了
一种构造最优输入信号的方法,以实现给定精度的保
证检测.

上述方法主要针对开环微小故障系统进行激励信

号设计,而开环系统主动故障诊断要求操作员在故障
检测的测试中切断闭环回路,这一操作极易降低故障
检测性能,且会带来极大的不便利性及不可实现性.
此外,闭环系统的引入可以利用系统输出反馈,在保
证故障检测的同时减小所设计的辅助信号对原系统

的影响,提升故障检测的精确度.近年来,闭环系统的
故障检测引起了研究学者的广泛关注. 文献[11]通过
调整控制器的控制参数使得激励信号能够最大限度

的分离开标称系统输出与故障系统输出.文献[12]讨
论了噪声有界情况下的闭环系统主动故障检测问题,
他们在求解最优激励信号的时候假设噪声在能量有

界的椭球体内.文献[13]将这一假设减弱至噪声在奇
诺多面体内逐点有界,使得基于激励信号的主动故障
隔离成为可能.闭环系统主动故障检测与隔离在线性
系统、离散系统、随机系统中已经取得了不少成果.然
而,作为对安全性要求极高的航天器姿态控制闭环系
统的主动故障检测几乎还处于空白状态.

本文为提高对深空探测航天器系统微小故障的检

测性能、减小激励信号对系统稳定性的影响,构建闭
环系统主动故障检测问题,并进行优化求解,获得既
能保证系统稳定,又能提高故障检测性能的激励信号.
最后,通过对深空探测航天器的数据仿真,验证所提
方法的有效性.

2 问问问题题题描描描述述述

深空探测航天器姿态动力学模型如下:

Jω̇ = −ω×Jω + v + µ, (1)

其中: ω=[ωx ωy ωz]
T为航天器角速度, J=diag{Jx,

Jy, Jz}为转动惯量, v = [vx vy vz]
T为系统控制力

矩, µ = [µx µy µz]
T为系统干扰力矩, ω×为ω的斜对

称矩阵,满足

ω× =

 0 −ωz ωy

ωz 0 −ωx

−ωy ωx 0

 .
当航天器姿态偏角较小时,其运动学线性化模型

表达式简化为[14]
ωx = ϕ̇− ω0ψ,

ωy = θ̇ − ω0,

ωz = ψ̇ + ω0ϕ,

(2)

其中: ϕ, θ, ψ分别为航天器的滚转角、俯仰角、偏航
角, ω0为航天器相对轨道坐标系的中心角速度.
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将式(2)代入式(1)的动力学模型可得

M2p̈+M1ṗ+M0p = Gvv +Gµµ, (3)

其中p = [ϕ θ ψ]T为姿态角,其余变量表达式如下:

M0 =

ω2
0(Jy − Jz) 0 0

0 0 0

0 0 ω2
0(Jy − Jx)

 ,
M1=

 0 0 −ω0(Jx−Jy+Jz)
0 0 0

ω0(Jx−Jy+Jz) 0 0

 ,

M2 =

Jx 0 0

0 Jy 0

0 0 Jz

 , Gv = Gµ =

1 0 0

0 1 0

0 0 1

 .
定义状态量x = [p ṗ]T,则深空探测航天器线性

化模型表达式如下所示:{
ẋ = Acx+Bcv +Bcdµ,

y = Ccx+D1v +D2µ,
(4)

其中:

Ac =

[
0 I

−M−1
2 M0 −M−1

2 M1

]
, D1 = D2 = I,

Cc = [I 0], Bc = Bcd =

[
0

M−1
2 Gv

]
,

y为系统输出.

进一步,利用欧拉近似方法,根据连续系统(4),对
给定采样周期ts,建立深空探测航天器离散多模型系
统如下:{

xi(k + 1) = Aixi(k) +Biv(k) + Uiµ(k),

yi(k) = Cix(k) +Div(k) + Viµ(k),
(5)

其中: i = 0代表无故障的标称系统模型, i = 1为发生

微小参数故障的系统模型. xi(k)和yi(k)分别为系统

的状态量和输出量, Ai= I +Acits为状态矩阵, Bi=

Bcits为输入矩阵, Ci = Cci为输出矩阵, Di = D1i为

前馈矩阵, Vi = D2i和Ui = Bcdts为扰动系数矩阵.
其中: Vi假定为行满秩的, v(k)为待设计的辅助信号,
µ(k)代表系统所受扰动.

本文控制目标为:针对航天器离散多模型系统(5),
考虑系统初始状态x(0)、不确定µ(k)及微小故障的影

响,设计辅助输入信号v(k),并将其注入系统,通过对
微小故障特征的放大来实现对航天器系统微小故障

的准确检测.

3 故故故障障障检检检测测测辅辅辅助助助信信信号号号设设设计计计

主动故障检测要求在保证系统稳定的前提下,通
过设计辅助信号注入系统,对难以察觉的微小故障特
征进行放大,进而实现故障的精确检测. 辅助信号的
设计需要满足以下两个要求: 1) 在系统所受扰动满

足一定边界条件的前提下,注入辅助信号后,须使得
故障系统的输出与标称系统的输出无交集,即辅助信
号必须能够实现故障检测; 2) 辅助信号必须尽可能
小,以减小其对系统产生的影响.下面,将分别针对这
两个需求进行相关数学描述,构建性能指标并利用观
测器建立闭环系统,实现辅助信号的设计.

3.1 性性性能能能指指指标标标

将系统初始状态xi(0)及其所受扰动µ(k)当作系

统整体的附加不确定来处理,可以记为

µ̄i = [xT
i (0) µ

T(0) · · · µT(k)]T.

假定该附加不确定大小是未知但有界的,且该边界满
足如下条件:

Si
∆
= xT

i (0)xi(0) +
K∑

k=0

[µ(k)]Tµ(k) 6 ε, (6)

其中: K为故障检测的时间, ε ̸= 0为系统总体不确定

的边界. 由式(6)可以看出,对不等号两边同时除以ε,
等价于对Si进行倍数放大(或缩小),而这一操作不会
影响后续推导的一般性. 因此,为了不失一般性及方
便求解,考虑代入特殊值ε = 1进行后续推导.

在0 ∼ K时刻系统不确定µ̄i都满足式(6)的边界条
件下,为保证故障可检测,设计的辅助信号应当使得
标称与故障系统的输出yi所在的集合交集为空,即

Ξ0(v0,K) ∩Ξ1(v0,K) = ∅, (7)

其中: Ξi(v0,K)为系统0 ∼ K时刻的输出yi构成的集

合, v0,K表示0 ∼ K时刻注入系统的辅助信号,即

v0,K = [v(0) v(1) v(2) · · · v(K)]T,

其次,考虑到主动故障检测对象为微小故障,故在检
测过程中,注入的辅助信号对无故障系统的影响要尽
可能小,选取表征辅助信号能量的数学形式如下:

Ecl = (v0,K)
T(v0,K). (8)

综上,设计一个合适的辅助信号需满足如下的性
能指标要求:{

Ξ0(v0,K) ∩Ξ1(v0,K) = ∅,
min Ecl = min (v0,K)

T(v0,K).
(9)

3.2 观观观测测测器器器实实实现现现

为了提高故障检测性能,设计闭环辅助信号,考虑
到辅助信号与系统输出之间存在如下关系[15]:

v(k) = w(k) +
k−1∑
j=0

Φ(k, j)y(j), k ∈ [0,K], (10)

其中: w(k)称为“外源信号”, Φ为反馈系数矩阵.

根据式(10)所设计的辅助信号形式,考虑选取线
性观测器加入系统,构建闭环系统来实现,所得闭环
系统框图如图1所示.

选取的龙伯格观测器,其实现形式具体如下:
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x̂(k + 1) = A0x̂(k) +B0v(k)+

M(C0x̂(k) +D0v(k)−yi(k)),
v(k) = Nx̂(k) + w(k),

(11)

其中M,N表示维数合适的观测器参数,选取时需要
保证闭环系统稳定.

图 1 闭环系统框图

Fig. 1 Block diagram of the closed-loop system

将式(5)与式(11)联立,令观测器初始状态取值为
x̂(0) = 0,此时可以得到如下的增广闭环系统表达式:

x̃i(k + 1) = Ãix̃i(k)+B̃iw(k)+Ũiµi(k), (12)

ỹi(k) = C̃ix̃i(k) +Diw(k) + Viµi(k), (13)

在式(12)–(13)中:

x̃i(k) =

[
xi(k)

x̂i(k)

]
, Ũi =

[
Ui

−MVi

]
,

Ãi =[
Ai BiN

−MCi A0+B0N+MC0+MD0N−MDiN

]
,

B̃i =

[
Bi

B0 +MD0 −MDi

]
, C̃i = [Ci DiN ].

进一步地,可将辅助信号v(k)用x̃i(k)表达为以下

形式:

v(k) = w(k) + Ñ x̃i(k), (14)

其中Ñ = [0 N ].

通过式(11)–(14)的转化,将闭环增广系统状态表
达式转化成开环形式. 因此,后续将基于式(14),对约
束问题(9)进行优化求解,以获得最优的外源信号
w(k),进而获得合适的辅助信号v(k),以完成故障检
测.

4 辅辅辅助助助信信信号号号求求求解解解

4.1 优优优化化化目目目标标标

定定定义义义 1 在数学意义上,单位有界椭球有如下定
义[16]:

Θ(c, P )={x ∈ Rn|(x−c)TP−1(x−c)61}, (15)

其中: P为正定矩阵, c代表椭球中心.

将式(12)在(k + 1)时刻展开,可以得到如下表达
形式:

x̃(k + 1) =

Ãix̃i(k) + B̃iw(k) + Ũiµi(k) =

Ãi[Ãix̃i(k − 1) + B̃iw(k − 1) +

Ũiµi(k − 1)] + B̃iw(k) + Ũiµi(k) =

Ã2
i x̃i(k − 1)+ÃiB̃iw(k − 1)+B̃iw(k) +

ÃiŨiµi(k − 1) + Ũiµi(k) = · · · =

Ãk
i x̃i(1) + Ãk−1

i B̃iw(1) + Ãk−2
i B̃iw(2) +

· · ·+B̃iw(k) + Ãk−1
i Ũiµi(1) +

Ãk−2
i Ũiµi(2) + · · ·+ Ũiµi(k) =

Ãk+1
i x̃i(0) +

k∑
j=0

(Ãj
i B̃iw(k − j) +

Ãj
i Ũiµ(k − j)). (16)

将式(16)代入式(13),得到相应系统在0 ∼ K时刻

的表达式:

ȳi = Qiw̄ +Riµ̄i, (17)

其中:

ȳi=


ỹi(0)

ỹi(1)
...

ỹi(K)

, w̄=


w(0)

w(1)
...

w(K)

, µ̄i=


x̃i(0)

µ(0)
...

µ(K)

,

Qi=


Di 0 · · · 0

C̃iB̃i Di · · · 0
...

...
...

...
C̃iÃ

K−1
i B̃i C̃iÃ

K−2
i B̃i · · · Di

 ,

Ri=


C̃iĨ Vi 0 · · · 0

C̃iÃiĨ C̃iŨi Vi · · · 0
...

...
...

...
...

C̃iÃ
K
i Ĩ C̃iÃ

K−1
i Ũi C̃iÃ

K−2
i Ũi · · · Vi

.
进一步将式(17)改写为如下形式:

µ̄i = R−1
i (ȳi −Qiw̄). (18)

根据式(6)和式(18),系统的不确定边界条件可以进一
步表达为

Si
∆
= (µ̄i)

Tµ̄i =

[R−1
i (ȳ −Qiw̄)]

T[R−1
i (ȳ −Qiw̄)] 6 1 ⇒

(ȳ −Qiw̄)
T(R−1

i )TR−1
i (ȳ −Qiw̄) 6 1 ⇒

(ȳ −Qiw̄)
T(RiR

T
i )

−1(ȳ −Qiw̄) 6 1. (19)
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观察可知,式(19)满足式(15)的有界椭球表达形
式. 考虑到优化问题(9)中Ξ0(v0,K) ∩ Ξ1(v0,K) = ∅
等价于式(17)中ȳ0与ȳ1无公共元素,于是式(19)中S0

和S1所在两有界椭球交集也为空.

综上,最优辅助信号的设计又可以转化为如下的
优化问题:

min w̄Tw̄,

s.t. Θ(Q0w̄, R0R
T
0 ) ∩Θ(Q1w̄, R1R

T
1 ) = ∅.

(20)

为了方便求解,根据文献[17]中定理2可知,存在
β ∈ [0, 1]可以将式(20)中的优化问题转化为如下表达
式:

min w̄Tw̄,

s.t. w̄T(Q1−Q0)
T × (

1

1− β
R0R

T
0 +

1

β
R1R

T
1 )

−1 ×

(Q1 −Q0)w̄ > 1. (21)

方便起见,记

E = Q1 −Q0, F0 = R0R
T
0 , F1 = R1R

T
1 .

于是,式(21)可以简记为

min w̄Tw̄,

s.t. max
β∈(0,1)

w̄TET(
1

1− β
F0 +

1

β
F1)

−1Ew̄ > 1.

(22)

求得的该矩阵的最大特征值及其对应的特征向量

分别记为λopt, ξopt.

4.2 辅辅辅助助助信信信号号号求求求解解解及及及有有有效效效性性性检检检验验验

根据构建的优化问题,辅助信号求解算法可总结
为步骤1至步骤3. 进一步,为检验该辅助信号的检测
性能,设计了残差阈值检验的方法为步骤4至步骤5.

1) 辅助信号求解算法:

步步步骤骤骤 1 根据式(17)和式(21),分别计算出矩阵
E,F0, F1的值.

步步步骤骤骤 2 求解式(22)转化为求解矩阵的最大特征
值及特征向量问题,即

max
β∈(0,1)

eigenvalue{ET((
1

1− β
F0 +

1

β
F1)

−1)E}.

(23)

步步步骤骤骤 3 进一步,可计算能量最小的最优辅助信
号为

w̄opt =

√
1

λopt

ξopt
∥ξopt∥

. (24)

式(24)即为最优的外源信号,基于式(14),则可获
得满足约束条件(9)下的最优辅助信号v0,K . 通过将
v0,K注入航天器系统,则可实现有效的故障检测.

2) 辅助信号有效性检验算法:

定定定义义义 2 根据集员估计理论中的椭球残差思想,
定义如下的残差表达式:

ri=(ȳi−Q0w̄opt)
T(R0R

T
0 )

−1(ȳi−Q0w̄opt), (25)

式中w̄opt表示求得的最优辅助信号.

观察可知,式(25)与式(19)具有类似的形式. 当辅
助信号设计正确时,若式(25)中的输出项ȳi取标称输
出即为计算标称系统残差,此时必然满足边界条件
(19);否则,式(25)计算所得为故障残差,则该残差必
然会破坏边界,进而达到故障检测的目的.

步步步骤骤骤 4 将步骤3中求得的最优辅助信号w̄opt分

别注入标称和故障闭环系统,得到相应的系统输出
集ȳi.

步步步骤骤骤 5 将步骤4求得的标称和故障系统输出
集ȳi代入式(25),分别求得相应系统的残差值ri,并将
其与系统不确定上界ε对比,若ri > ε表明残差超过系

统不确定边界,即系统发生故障;反之,若ri 6 ε表明

残差未超过系统不确定边界,说明系统未发生故障.

5 仿仿仿真真真与与与分分分析析析

为验证提出的闭环系统最优辅助信号设计方法的

有效性,对深空探测航天器分别进行了未加入观测器
的开环[18]和加入观测器后的闭环系统的仿真实验,并
对二者的检测效果进行比较.

选取深空探测航天器的标称和故障模型参数矩阵

如下:

标称模型参数为

A0 =



1 0 0 0.1 0 0

0 1 0 0 0.1 0

0 0 1 0 0 0.1

0 0 0 1 0 0

0 0 0 0 1 0

0 0 0 0 0 0


,

D0 = V0 =

1 0 0

0 1 0

0 0 1

 ,

B0 =



0 0 0

0 0 0

0 0 0

0.08 0 0

0 0.0072 0

0 0 0.0063


, U0=



1 0 0

0 1 0

0 0 1

1 0 0

0 1 0

0 0 1


,

C0 =

1 0 0 0 0 0

0 1 0 0 0 0

0 0 1 0 0 0

 .
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故障模型参数为

A1 =



1 0 0 0.1 0 0

0 1 0 0 0.1 0

0 0 1 0 0 0.1

0.3 0.2 0 1 0 0.2

0 0 0.1 0 1.2 0

0 0 0 0.3 0 0


,

B1 =



0 0 0

0 0 0

0 0 0

0.28 0 0

0 0.2072 0

0 0 0.2063


,

U1 =



0.95 0 0

0 0.95 0

0 0 0.95

0.95 0 0

0 0.95 0

0 0 0.95


,

C1 =

1 0 0 0 0 0

0 1 0 0 0 0

0 0 1 0 0 0

 ,

D1 = V1 =

1.2 0 0

0 1.2 0

0 0 1.2

 .
选取系统测试阶段为k = 1, 2, 3, · · · , 15,开环系

统仿真所得航天器3个方向的辅助信号如图2所示.

选取闭环系统观测器参数为

M =



0.021 0 0

0 0.021 0

0 0 0.021

1.1342 0 0

0 1.0712 0

0 0 1.0701


,

N =



0.2 0 0

0 0.05 0

0 0 0.02

0.08 0 0

0 0.06 0

0 0 0.07



T

.

相应的闭环系统最优辅助信号设计结果如图3所示.

图2–3中w1, w2, w3分别为所设计的辅助信号在

x, y, z3个方向的分量. 进一步地,分别计算开环和闭
环系统辅助信号能量,依据式(8)可得

Jop = wT
opwop = 38.4714,

Jcl = wT
clwcl = 38.3677,

显然有Jop > Jcl. 该结果表明相较于开环系统,加入
观测器后的闭环系统所设计的最优辅助信号具有更

小的能量,因而其对系统的影响也更小,体现了闭环
方法的优越性.

图 2 开环系统在k = 1, 2, 3, · · · , 15时的最优辅助信号

Fig. 2 The optimal auxiliary signal of the open-loop system
when k = 1, 2, 3, · · · , 15

图 3 闭环系统在k = 1, 2, 3, · · · , 15时的最优辅助信号

Fig. 3 The optimal auxiliary signal of the closed-loop system
when k = 1, 2, 3, · · · , 15

此外,为了检验所设计的辅助信号的可检测性,选
取深空探测航天器系统所受扰动力矩为

µx = As(3 cos(ω0k) + 1),

µy = As(3 cos(ω0k) + 1.5 sin(ω0k)),

µz = As(3 cos(ω0k) + 1).

(26)

根据节3中设计的故障检验方法,选取残差阈值
为R = 1. 进一步地,将所设计的开、闭环辅助信号分
别注入相应控制系统,得到二者的故障检测残差对比
如图4所示,此时开、闭环系统的输出姿态角分别如
图5–6所示.

图4为微小故障发生情况下,开环系统与闭环系统
故障检测的残差值对比. 观察图中残差变化曲线可知,
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开、闭环方法均能在较短时间内检测出控制系统中的

微小故障,但闭环故障系统的检验残差值相较于开环
故障系统有大幅下降. 图5–6为注入辅助信号后微小
故障系统的输出姿态角,对比两图可知闭环系统的输
出姿态角小于开环系统的输出姿态角.

图 4 开环和闭环故障系统残差对比

Fig. 4 Comparison of the residuals of open-loop and closed-
loop fault system

图 5 开环系统注入辅助信号后的输出姿态角

Fig. 5 The output attitude angular of the open-loop system af-
ter injecting the auxiliary signal

图 6 闭环系统注入辅助信号后的输出姿态角

Fig. 6 The output attitude angular of the closed-loop system
after injecting the auxiliary signal

结合图4–6可知,开、闭环辅助信号均能检测出微
小故障且检测时间相近,但闭环方法设计的辅助信号
对航天器系统输出的影响比开环方法小;而根据残差
定义式(25),残差变化趋势与系统输出是一致的,因而
闭环系统残差相较于开环系统有所下降,但闭环系统
残差值仍然远远超出残差阈值,故闭环方法对微小故
障检测性能的影响很小.

结合图1–2的辅助信号对比结论以及图5–6的输出
姿态角对比结果,可见在保证故障得以检测的前提下,
闭环方法所设计的辅助信号不仅具有更小的能量,而
且对系统性能的影响也更小,从而体现出闭环主动故
障检测方法的优越性.

6 结结结论论论

本文针对深空探测航天器的微小故障检测问题,
设计了一种闭环主动故障检测方法. 在已有的开环方
法的基础上,考虑了深空探测航天器系统的不确定并
设计观测器构成闭环系统.通过求解合适的辅助信号
注入系统,在不影响系统稳定性的前提下,对系统的
故障特征进行放大,从而达到故障检测的目的. 通过
对开环方法和闭环方法的仿真对比,可以看出两者均
可实现有效的故障检测,但闭环辅助信号具有更小的
能量,且对系统的稳定性能影响更小,因而具有更优
的性能.
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