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一种基于解析冗余关系的半定性故障隔离方法

在航天器推进系统中的应用


彭小辉，晏　政，李艳军，吴建军
（国防科技大学 航天与材料工程学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：针对航天器推进系统的时变特性以及随机因素给故障隔离带来的困难，提出了基于Ｚ检验分析
和解析冗余关系相结合的半定性故障隔离方法。基于状态空间转换的思想，运用基于系统诊断键合图模型

建立的解析冗余关系挖掘系统时不变的结构特征空间信息，并对解析冗余关系残差进行趋势分析获取时不

变、具有残差变化方向的故障特征矩阵，针对存在随机因素对残差定性化的影响，利用了 Ｚ检验分析对残差
进行定性化获取观察特征，通过观测特征与故障特征的比较进行系统故障隔离。将该方法应用于推进系统

的故障隔离中，结果证明了该方法能有效避免获取推进系统时变诊断准则以及来自系统建模和参数测量等

随机因素的干扰，提高了推进系统故障隔离的鲁棒性。
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　　推进系统是一个结构复杂的时变系统，主要
体现在系统工作模式（故障、正常模式）时变性和

测点参数值范围随着飞行时间变化，因此确定推

进系统的时变故障检测和诊断判据存在很大困

难［１－２］，诊断隔离方法必须适应航天器推进系统

的时变特点。

此外，由于系统的“故障传递”［２－３］特点，并

不能断定存在故障现象的功能块的组件发生了故

障。对于属于“单向故障传递”的系统而言，可通

过各功能块的故障现象的分布情况进行故障定

位。但对于航天器推进系统，不但上游功能块的

故障会对下游产生影响，而且下游功能块故障也

会影响上游功能块，因此，“单向故障传递”故障

判断机制［３］不再适用。

本文运用将时变测量参数表征的状态空间基

于结构特征映射为时不变的残差信息空间的思

想，避免获取时变诊断判据的难题。该残差信息

挖掘系统包含不受测量参数值时变性影响的结构

特征信息。如图１所示阀门串联结构，其结构信
息可表示成：Δ＝［ρ（ｐ０－ｐ１）／ε１］

１／２－［ρ（ｐ１－
ｐ２）／ε２］

１／２，Δ表示阀门１与阀门２质量流率间
的残差，在无故障情况下，Δ不随时变参数值变
化，应始终为零；当 Δ为负或正时预示着故障的
发生，该结构特征的约束关系（Δ＝０）遭到破坏。
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图１　阀门串联结构
Ｆｉｇ．１　Ｖａｌｖｅｓｅｒｉｅｓｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

　　每个结构特征信息（系统结构特征的约束关
系由解析冗余关系式表示，见下节）一般涉及几

个功能块。只有与结构特征信息相关的功能块组

件发生故障时，表征该结构特征的约束才会遭到

破坏。因此，由“故障传递”而导致与解析冗余关

系残差相关的测量参数的值变化并不会使该约束

关系发生改变，可有效克服由“故障传递”带来的

诊断困难。且结构特征信息具有时不变性，基于

结构特征信息建立的系统故障诊断判据同样可避

免获取时变诊断判据的问题。同时，由于工作在

未知的太空环境，存在系统模型误差及环境噪声

等因素的干扰，推进系统故障隔离必须能够克服

随机因素的影响。

因此，为了提高故障诊断的抗干扰能力，使之

具有良好的鲁棒性，本文利用了 Ｚ检验［４－６］和解

析冗余关系方法相结合对推进系统进行故障隔

离。利用Ｚ检验将测量值与模型的估计输出之
间的残差定性化（即符号化），并通过分析建立的

系统解析冗余关系式得到的具有残差方向故障特

征矩阵进行故障隔离。该方法的有效性在推进系

统故障隔离中得到了很好的验证。

１　基于解析冗余关系的故障隔离方法

１．１　解析冗余关系

解析冗余关系［７－９］是从系统模型中得到的仅

含观测变量的约束关系式 ｒ（ｔ）＝ｆ（ｙ（ｔ））（ｙ（ｔ）
∈ＯＢＳ（观察集））。如果观测行为满足模型约束
（ｒ＝０），则解析冗余关系是满足的。

为更好地反映推进系统的故障特征，本文运

用具有残差变化方向的故障特征定义：

给定 ｎ个解析冗余关系 ＡＲＲｓ的集合 ＡＲＲｓ
＝｛ＡＲＲ１，…，ＡＲＲｎ｝及 ｍ个故障的集合 Ｆ＝
｛Ｆ１，…，Ｆｍ｝，任一故障 Ｆｊ的特征由 ＦＳｊ＝［ｓ１ｊ，
…，ｓｎｊ］

Ｔ给出。ｓｉｊ定义为
ｓ：ＡＲＲｓ×Ｆ→ ｛＋１，０，－１｝
如果导致故障 Ｆｊ的组件与 ＡＲＲｉ有关，且使

其相应的残差ｒ＞０，则（ＡＲＲｉ，Ｆｊ）→ｓｉｊ＝＋１；如
果导致故障Ｆｊ的组件与 ＡＲＲｉ有关，且使其相应
的残差ｒ＜０，则（ＡＲＲｉ，Ｆｊ）→ｓｉｊ＝－１；其他情况
时，（ＡＲＲｉ，Ｆｊ）→ｓｉｊ＝０。

根据此定义可得到系统的故障特征矩阵，然

后进行故障隔离。基于解析冗余关系的故障隔离

的第一步是建立观测特征，即利用系统观测和解

析冗余关系式得到的残差，并依据上述定义得到

观测特征矩阵。第二步是观测特征与故障特征的

比较，当故障特征与观测特征一致时，就可由故障

特征给出故障集合。

１．２　利用诊断键合图建立解析冗余关系

诊断键合图［１０］是通过在系统键合图模型中加

入虚拟的势、流传感器转化得到的。在故障检测过

程中，系统的初始状态有时是未知的，且积分关系得

到的残差在发生故障时容易发散，所以，诊断键合图

必须优先利用微分因果关系。为此，需进行转换：

（１）势检测器Ｄｅ转换：Ｄｅ可以表示成一个势
源，称之为检测势源 ＭＳｅ。相应的流为解析冗余
关系的残差。这里定义虚拟流传感器（Ｄｆ）计算
相应的残差；

（２）流检测器 Ｄｆ转换：流检测器的转化方法
同势检测器相似，只是用检测流源 ＭＳｆ和虚拟势
传感器（Ｄｅ）代替ＭＳｅ和Ｄｆ。

因为系统中每个传感器在诊断键合图中都有

相应的虚拟传感器，这样，残差数目和传感器的数

目是相同的，且任一传感器经因果关系转换后可

得到其对偶的虚拟残差传感器。

２　航天器推进系统的故障隔离

２．１　推进系统诊断键合图的建立

本文研究对象是“挤压式”双组元推进系统，

主要有管路、高压气瓶、推进剂贮箱、若干发动机

和控制阀门等组成，其系统结构及压力传感器分

布如图２所示。其在空间运行过程中主要防止管
路或焊缝开裂及断开、多余物质阻塞管路、减压装

置工作异常等现象发生［２，１１］。

图２　推进系统结构
Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｓｆｏｒｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

阀门性组件是指流通面积在工作过程中不发

生变化的组件，如电爆阀、自锁阀、过滤器、实验接

·５０１·
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口、管路等，效果相当于固定的“节流”装置。图２
中的阀门性组件表示将每段管路及管路上的组件

看成一个组件。文中只考虑轨控发动机工作时的

诊断隔离。

在键合图中，高压气瓶看作流源 Ｓｆ。通过转
化Ｄｅｉ，将它作为检测势源 ＭＳｅｉ，与其相应的虚拟
流传感器（Ｄｆｉ）为相应解析冗余关系的残差 ｒｉ，
系统的诊断键合图模型如图３所示。

图３　仅含轨控发动机的推进系统诊断键合图模型
Ｆｉｇ．３　Ｄｉａｇｎｏｓｔｉｃｂｏｎｄｇｒａｐｈｆｏｒｏｒｂｉｔｃｏｎｔｒｏｌｅｎｇｉｎｅ

２．２　推进系统解析冗余关系的建立

首先对高压气瓶出口流量表达式进行推导。

按照文献［１２］，气瓶出口流量ＱＢ可表达成

ＱＢ＝－
ｄｌｎｐＢ
ｄｔ·

ＶＢ
ｋＨｅ
＝－

ｋＨｅ
（ＶＢ－ｋＨｅ）·ｐＢ

（１）

ＶＢ为气瓶体积；ｐＢ表示气瓶压力；ｋＨｅ为瓶内氦气
的比热比。

根据图３所示推进系统诊断键合图模型，利
用虚拟的流传感器（Ｄｆ）可以得到表征系统结构
特征信息的解析冗余关系式ＡＲＲｓ。

（１）解析冗余关系ＡＲＲ１及相应残差ｒ１
由虚拟的流传感器 Ｄｆ１建立如下 ＡＲＲ１解析

冗余关系：ＡＲＲ１：Ｄｆ１ ＝Ｓｆ－ｆ２，其中Ｓｆ＝－ＱＢ，ｆ２

＝
ｐ１－ｐ２
ε１·槡 ρ

。因此，解析冗余关系ＡＲＲ１及其相应

残差ｒ１可写成如下形式：

ＡＲＲ１：ｒ１＝Ｓｆ－
ｐ１－ｐ２
ε１·槡 ρ

（２）

ρ表示的是氦气体密度。
（２）解析冗余关系ＡＲＲ４及其相应残差ｒ４

ＡＲＲ４：Ｄｆ４＝ｆ１５－ｆ１３

其中，ｆ１３＝
ｐ３－ｐ４
ε２·槡 ρ

ｆ１５＝ｆ２１＋ｆ２３＝ｆ２１＋ｆ２５＝ｆ２５＝
（ｐ４－Δｐｏ）－ｐ６
ε４·ρ槡 ｏ

ｒ４＝
（ｐ４－Δｐｏ）－ｐ６
ε４·ρ槡 ｏ

－
ｐ３－ｐ４
ε２·槡 ρ

（３）

其中ρｏ表示氧化剂密度。ｆ２１＝
ｄｅＴＯ
ｄｔ·ＣＴＯ，ｅＴＯ表

示氧化剂储箱的压力势，ＣＴＯ为储箱的流容。由于
轨控发动机工作在稳定增压阶段，可认为ｅＴＯ值是
恒定的，因此，ｆ２１＝０。Δｐｏ为稳态时储箱入口与
出口的压差，稳定增压时看作恒值。

（３）同ＡＲＲ４，可得ＡＲＲ５及相应残差ｒ５
ＡＲＲ５：Ｄｆ５＝ｆ１４－ｆ１２，可得

ｒ５＝
（ｐ５－Δｐｆ）－ｐ７
ε５·ρ槡 ｆ

－
ｐ３－ｐ５
ε３·槡 ρ

（４）

（４）冗余关系ＡＲＲ６及其相应残差ｒ６
ＡＲＲ６：Ｄｆ６＝ｆ２９－ｆ２７

其中，ｆ２９＝ｆ３１＝ｆ３３＝
ｐ６－ｐ８
ε６·ρ槡 ｏ

。

ｒ６＝
ｐ６－ｐ８
ε６·ρ槡 ｏ

－
（ｐ４－Δｐｏ）－ｐ６
ε４·ρ槡 ｏ

（５）

（５）同ＡＲＲ６，可得ＡＲＲ７及相应残差ｒ７
ＡＲＲ７：Ｄｆ７ ＝ｆ２８－ｆ２６，可得

ｒ７＝
ｐ７－ｐ９
ε７·ρ槡 ｆ

－
（ｐ５－Δｐｆ）－ｐ７
ε５·ρ槡 ｆ

（６）

关于其他测量点ｐ２，ｐ３，ｐ８，ｐ９，由于缺乏节
流阀及发动机的有效结构参数，无法得出其流量

公式，得不到相应的解析冗余关系。

２．３　 空间推进系统故障特征矩阵的产生

由于故障会对多个测量参数值产生影响，同

时每个解析冗余关系式又涉及多个测量参数，因

此残差的变化趋势是这些参数变化的综合影响的
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结果，基于因果路径［１３］进行残差趋势分析会存在

一定困难。本文结合关系式所表达的系统结构特

征意义对残差变化趋势进行判断。

如ＡＲＲ１：从气瓶流出气体体积与流入 Ｒ１气
体的差值，在正常情况下应为０；当某个组件如Ｒ１
发生阻塞故障时，单从表达式很难判断出变化趋

势，因为阻塞还会影响气瓶的流量，但如果从其对

应的结构特征意义出发就能给出答案：如果能够

知道Ｒ１发生故障后的流阻系数，将其代入 ＡＲＲ１
残差 ｒ１仍应为 ０（流入等于流出之和）；但若
ＡＲＲ１中的Ｒ１的流阻系数仍然是正常值（小于故
障后的流阻系数），对应 Ｒ１的流量计算值偏大于
实际值，因此 ｒ１偏小（小于０）。下面以 ＡＲＲ１为
例说明故障特征的产生过程。

气瓶泄漏→Ｓｆ↑，由于部分流出瓶外而不是
管道内，因此流入管内的流量必少于气瓶流出量，

ｒ１偏大（＋１）。
Ｒ１阻塞如上述，这里只阐述Ｒ１泄漏的情况：Ｒ１

泄漏→流阻系数下降，流过Ｒ１的真实值将大于仍用
流阻系数正常值计算的流量值，因此ｒ１偏大（＋１）。

按照上述方法可建立推进系统的故障特征矩

阵。如表１，故障特征用三元向量｛＋１，０，－１｝表
示，分别表示残差增大、不变、减小。从故障特征

矩阵看，大多数情形下可实现功能块定位，基本满

足空间推进系统“功能诊断”的要求。

表１　推进系统的故障特征矩阵
Ｔａｂ．１　Ｆａｕｌｔｓｉｇｎａｔｕｒｅｍａｔｒｉｘｆｏｒｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

残差

故障模式
ｒ１ ｒ４ ｒ５ ｒ６ ｒ７

气瓶泄漏 ＋１ －１ －１ ＋１ ＋１
Ｒ１阻塞 －１ ０ ０ ０ ０
Ｒ１泄漏 ＋１ －１ －１ ＋１ ＋１
Ｒ３阻塞 ０ ＋１ －１ －１ ＋１
Ｒ３泄漏 ０ －１ －１ ＋１ ＋１
Ｒ２阻塞 ０ －１ ＋１ ＋１ －１
Ｒ２泄漏 ０ －１ －１ ＋１ ＋１

储箱（Ｎ２Ｏ４）泄漏 ０ －１ －１ －１ ＋１
储箱（ＭＭＨ）泄漏 ０ －１ －１ ＋１ －１

Ｒ５阻塞 ０ ０ ＋１ ０ －１
Ｒ５泄漏 ０ ０ －１ ０ －１
Ｒ４阻塞 ０ ＋１ ０ －１ ０
Ｒ４泄漏 ０ －１ ０ －１ ０
Ｒ７阻塞 ０ ０ －１ ０ ＋１
Ｒ７泄漏 ０ ０ ＋１ ０ －１
Ｒ６阻塞 ０ －１ ０ ＋１ ０
Ｒ６泄漏 ０ ＋１ ０ －１ ０
Ｒｖ内漏 ０ ＋１ ＋１ －１ －１
Ｒｖ外漏 ０ －１ －１ ＋１ ＋１

２．４　利用解析冗余关系进行故障隔离

２．４．１　基于Ｚ检验的残差定性化
由于航天器推进系统运行于存在高温、低温、

噪声、电磁干扰、空间粒子辐射等多种不确定因素

的特殊环境，同时还存在系统模型误差等随机因

素，因此航天器故障诊断技术要具有很好的鲁棒

性，必须能够克服随机因素的影响，避免误诊现象

发生。残差ｒ（ｔ）由于受这些随机因素的作用，无
故障情况下很难严格为零，因此，为了提高故障诊

断的抗干扰能力，本文利用 Ｚ检验分析对残差进
行定性化，获取系统观察特征。

Ｚ检验属于一种统计推理检验，它判断某样本
是否属于分布已知的总体［１４］。它需要已知该总体

的平均值以及标准方差。这些值可通过对残差运

用滑动窗方法进行评估，如图４所示。使用较小的
滑动窗（设为５个样本）Ｗ２，去评估当前时刻残差

的平均值μｒ（ｔ）＝
１
Ｗ２ ∑

ｔ

ｉ＝ｔ－Ｗ２＋１
ｒ（ｉ）。

图４　滑动窗示图
Ｆｉｇ．４　Ｓｌｉｄｉｎｇｗｉｎｄｏｗｓｓｃｈｅｍｅ

正常无故障情况下残差信号的方差，σ２ｒ（ｔ），
可通过滑动窗长度为 Ｗ１的正常历史数据进行计
算得到。其中，Ｗ１Ｗ２，如１００个样本，并设置
一缓冲窗Ｗｄｅｌａｙ，主要是为了确保窗口Ｗ１内的数
据不包含任何故障后的数据。对残差的真实方差

的评估通过如下计算得到：

σ２ｒ（ｔ）＝
１
Ｗ１ ∑

ｔ－Ｗ２－Ｗｄｅｌａｙ

ｉ＝ｔ－Ｗ２－Ｗｄｅｌａｙ－Ｗ１＋１
（ｒ（ｉ）－μ′ｒ（ｔ））

２

其中，μ′ｒ（ｔ）＝
１
Ｗ１ ∑

ｔ－Ｗ２－Ｗｄｅｌａｙ

ｉ＝ｔ－Ｗ２－Ｗｄｅｌａｙ－Ｗ１＋１
ｒ（ｉ）。

本文基于 Ｚ检验分析方法对残差进行统计
假设检验。在设定置信水平（设为０．９５）后获取
置信区间（ｚ－，ｚ＋），基于 ｚ－和 ｚ＋的阈值带
ε－ｒ（ｔ），ε

＋
ｒ（ｔ）以及ｚｓｃｏｒｅ可通过如下计算得到：

ε－ｒ（ｔ）＝ｚ
－σｒ（ｔ）
Ｗ槡 ２

－Ｅ，　ε＋ｒ（ｔ）＝ｚ
＋σｒ（ｔ）
Ｗ槡 ２

＋Ｅ

其中，Ｅ对应建模误差。当μｒ（ｔ）在时刻 ｔ处于该

阈值带之外时，意味着故障的发生。参数 Ｗ１，
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Ｗ２，Ｗｄｅｌａｙ，ｚ
－，ｚ＋和Ｅ是通过执行优化调整得到

的。如果残差均值μｒ（ｔ）（代替ｒ残差值）大于ε
＋
ｒ

（ｔ）或小于ε－ｒ（ｔ）时，则ｔ时刻残差的定性值为 ＋
１或－１。
２．４．２　推进系统的故障隔离结果

图５～图６为不同故障时的残差曲线（基于
仿真数据）。可得到如表２所示的具有残差变化
方向的观测特征。通过与表１的故障特征进行对
比，可得到如表２所示的隔离结果，隔离结果中包
含了仿真中设定的故障源（Ｒ２泄漏、Ｒ５阻塞），虽
然没能实现准确定位，但缩小了进一步判断的范

围。对于这种情形，要实现故障隔离，还需更精确

的、定量判断方法，这是下一步的工作。

从残差曲线图可看出：

（１）虽测量参数是时变的，但残差始终处于
阈值带之内（故障发生前），因此，通过将时变测

量参数信息基于结构特征映射为时不变的残差信

息，基于残差信息建立的故障诊断判据能够避免

获取直接基于时变参数建立诊断判据的问题；

表２　具有残差趋势的观测特征
Ｔａｂ．２　Ｏｂｓｅｒｖｅｄｓｉｇｎａｔｕｒｅｗｉｔｈｒｅｓｉｄｕａｌｔｅｎｄｅｎｃｙ

观测特征 ｒ１ ｒ４ ｒ５ ｒ６ ｒ７ 故障原因

图５ ０ －１ －１ ＋１ ＋１ Ｒ２或Ｒ３泄漏

图６ ０ ０ ＋１ ０ －１ Ｒ５阻塞或 Ｒ７泄漏

　　（２）在故障模式产生之后，只有与故障部件
相关的约束关系（ｒ＝０）产生永久破坏，而其他仍
是满足的，因此故障传递被克服了；

（３）对于图５，某气路部件发生故障后，整个
气路发生振荡，导致与气路相关的约束关系都遭

到破坏，但气路达到新的平衡之后，只有与故障部

件相关的约束仍处于破坏状态，其他则又恢复到

满足状态。

从隔离过程也可看出：由于系统故障特征矩

阵可离线建立，该方法只需通过系统实际观测特

征与故障特征的匹配进行系统的故障隔离，可迅

速对故障进行定位，一定程度上满足实时要求。

图５　故障１时的残差曲线
Ｆｉｇ．５　Ｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｔｈｅｒｅｓｉｄｕａｌｓｔｏｆａｕｌｔ１
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图６　故障２时的残差曲线
Ｆｉｇ．６　Ｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｔｈｅｒｅｓｉｄｕａｌｓｔｏｆａｕｌｔ２

３　结论

本文提出了 Ｚ检验方法和解析冗余关系结
合的半定性故障隔离方法，即利用 Ｚ检验进行残
差定性化，利用解析冗余关系进行故障隔离。航

天器推进系统的故障隔离结果表明：

（１）基于航天系统时不变结构特征对时变系
统状态空间转换的诊断方法能够克服确定系统时

变诊断准则存在的困难；

（２）Ｚ检验方法在处理推进系统随机特性上
的优势，提高了该半定性故障隔离方法的鲁棒性；

（３）利用残差所对应的结构特征意义建立的
系统故障特征矩阵是有效的，能克服残差在多因

素综合影响下的变化方向的判断困难；

（４）该半定性故障隔离方法能够实现对轨控
发动机工作过程的实时故障隔离目的。
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