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摘　要：针对运载火箭伺服机构故障，提出一种基于扩展多模型自适应估计的故障检测与诊断算法。建
立考虑伺服机构故障的运载火箭姿态动力学模型；将故障角度作为状态变量得到增广状态空间模型；利用扩

展卡尔曼滤波器进行状态向量和故障参数的非线性估计，并基于传感器测量数据采用假设检验算法在线计

算故障发生的概率；给出基于扩展多模型自适应估计的故障检测与诊断算法流程。仿真结果表明，该方法在

无故障时可对伺服机构进行健康监测；在单台伺服机构故障下，可以及时准确判断出哪一台芯级伺服机构发

生故障，并可准确估计出伺服机构故障下的发动机摆角角度。
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　　为提高运载能力，世界各国都在大力发展新
型捆绑火箭，其中姿控系统的可靠性和安全性越

来越受到人们的重视，而采用容错控制技术是提

高姿控系统可靠性和安全性的重要手段，故伺服

机构故障下运载火箭姿控系统的故障诊断与容错

控制技术是重要研究方向。新型捆绑火箭使用的

伺服机构数量大大增加［１－２］，一方面导致伺服机

构发生故障的概率大大增加，这些故障轻则可能

降低入轨精度，重则可能导致飞行失利；但另一方

面又为提高姿控系统可靠性和安全性带来了机

遇，即发生伺服机构故障时，可以利用伺服机构功

能上的冗余设计，采用容错控制的手段，依据故障

检测与诊断结果迅速改变控制策略，利用其余正

常工作的伺服机构补偿故障，使火箭仍然能够准

确入轨。即使不能精确入轨，也能为后续利用上

面级入轨创造有利条件。

调研发现，目前在伺服机构故障下运载火箭

姿控系统故障诊断与容错控制方面，国外相关报

道的文献很少。国内的研究侧重于容错控制方

面，如：尹彪［３］、冯昊［４］等根据故障前后控制力矩

相等的原则对运载火箭伺服机构卡死故障进行了

重构；黄盘兴［５］考虑位置饱和约束限制，针对重

型运载火箭提出了一种伪逆法和不动点法相结合

的混合优化控制分配策略；程堂明等［６－７］针对伺
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服机构卡死故障，分别提出了基于线性规划和芯

级与助推联合重构策略的容错控制方法。而从姿

态控制层面开展伺服机构故障检测与诊断的研究

较少。本文将从故障检测与诊断角度开展研究。

随着故障诊断技术的不断发展，目前已发展

出了许多故障检测与诊断方法。其中多模型自适

应估 计 （ＭｕｌｔｉｐｌｅＭｏｄｅｌＡｄａｐｔｉｖｅＥｓｔｉｍａｔｉｏｎ，
ＭＭＡＥ）方法是一种故障检测与诊断和状态估计
的有效方法［８－１３］。它基于一组并行的卡尔曼滤

波器，每一个滤波器对应一个特定故障下的系统

状态，根据每个卡尔曼滤波器输出的残差，采用假

设检验算法给出每个假设故障发生的条件概率。

但传统ＭＭＡＥ方法存在三个局限性：①要求滤波
器的数量必须覆盖故障的可能范围，其数量要足

够大，但由于计算能力限制，这个数量又不能太

大；②当伺服机构卡死在任意非零位置时，将使卡
尔曼滤波器残差输出产生偏差，从而不能提供状

态变量的准确估计，对概率计算也将带来极为不

利的影响，导致故障检测和状态估计的不准确；

③大多数情况下 ＭＭＡＥ方法只在预先定义的工
作状态附近才有较高工作效率。

为了使 ＭＭＡＥ方法能够适用于所有飞行状
态，并能够检测与诊断伺服机构卡死或摆动故障，

本文将ＭＭＡＥ方法与扩展卡尔曼滤波器方法相
结合，提出了一种基于扩展多模型自适应估计

（ＥｘｔｅｎｄｅｄＭＭＡＥ，ＥＭＭＡＥ）方法的故障检测与
诊断方法，其中的扩展卡尔曼滤波器用于某些故

障（未知）参数的非线性估计，即故障伺服机构作

动量估计，它工作在飞行器的整个工作包线上，能

够应对伺服机构任意位置的卡死和摆动故障。它

最大的优点是不需要任何测量伺服机构作动量的

传感器，且计算效率高。

１　研究对象及动力学模型

以文献［４］中某新一代运载火箭为研究对象，
如图１所示。芯级２台发动机作双向“＋”字摆，摆
角分别为δｘｊ１、δｘｊ２、δｘｊ３和δｘｊ４。每个助推上安装１台
发动机，切向摆，摆角分别为δｚｔ１、δｚｔ２、δｚｔ３和δｚｔ４。

由于箭体质心运动的周期比绕质心运动的周

期要长得多，在研究箭体姿态运动时可忽略箭体

质心运动的影响，同时若不考虑液体晃动和箭体

弹性振动，则可建立运载火箭绕质心运动的小偏

差增量方程［１４］为

Δ̈φ＋ｂφ１Δφ＋ｂφ２Δφ＋
１
２ｂ

φ
３ｘ（－δｘｊ２＋δｘｊ４）＋

１
２ｂ

φ
３ｚ（－δｚｔ２＋δｚｔ４）＝珚ＭＢＺ１－ｂ

φ
２αｗ （１）

图１　某运载火箭发动机布局示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈｍａｐｏｆｅｎｇｉｎｅｓｏｆａｌａｕｎｃｈｖｅｈｉｃｌｅ

ψ̈＋ｂψ１ψ＋ｂψ２ψ＋
１
２ｂ

ψ
３ｘ（－δｘｊ１＋δｘｊ３）＋

１
２ｂ

ψ
３ｚ（－δｚｔ１＋δｚｔ３）＝珚ＭＢＹ１－ｂ

ψ
２βｗ （２）

γ̈＋ｄ１γ＋
１
４ｄ３ｘ（δｘｊ１＋δｘｊ２＋δｘｊ３＋δｘｊ４）＋

１
４ｄ３ｚ（δｚｔ１＋δｚｔ２＋δｚｔ３＋δｚｔ４）＝

珚ＭＢＸ１ （３）

其中：φ，ψ和γ分别为俯仰角、偏航角和滚动角；
αｗ和βｗ分别为风攻角和风侧滑角；ｂφ１，ｂφ２，ｂφ３ｘ，
ｂφ３ｚ，ｂψ１，ｂψ２，ｂψ３ｘ，ｂψ３ｚ，ｄ１，ｄ３ｘ，ｄ３ｚ为刚体运动方程系
数，详见文献［１４］；珚ＭＢＺ，珚ＭＢＹ和 珚ＭＢＸ为结构干扰
力矩。

运载火箭伺服机构典型故障［５］有发动机摆

角卡死、伺服机构损伤、松浮摆动、摆角饱和等，其

中摆角饱和可以看成是卡死的一种特殊情况。这

些故障的数学模型可表示为

δｉｏｕｔ＝

δｉａ 发动机摆角卡死

δｉｍｉｎδｉｍａｘ 发动机摆角饱和

Ａｉ０＋Ａｉｓｉｎ（ｔ－ｔ０） 发动机松浮摆动

βｉδｉ










发动机伺服机构损伤

（４）
式中，δｉ表示第ｉ个发动机正常摆角，δｉｏｕｔ表示第 ｉ
个发动机故障摆角，δｉａ表示卡死角度，βｉ为损伤
比例，δｉｍｉｎ和δｉｍａｘ表示摆角的最小和最大值，Ａｉ０和
Ａｉ分别表示松浮摆动时摆角的常值分量和波动
分量的振幅。在这些故障中，卡死在饱和位置时

造成的干扰力矩最大，是最危险的状态。实际过

程中可通过故障诊断方法［１５］对上述伺服机构故

障的摆角进行辨识，也可认为发动机发生瞬时的

卡死故障。

·１８·
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２　状态空间模型

如果令

ｘ＝［Δφ Δφ ψ ψ γ γ］Ｔ （５）
ｕ＝［δｘｊ１ δｘｊ２ δｘｊ３ δｘｊ４ δｚｔ１ δｚｔ２ δｚｔ３ δｚｔ４］Ｔ

（６）

ｗ＝［０ 珚ＭＢＺ１－ｂ
φ
２αｗ ０ 珚ＭＢＹ１－ｂ

ψ
２βｗ ０ 珚ＭＢＸ１］

Ｔ

（７）
则姿态动力学模型（１）～（３）可简写为

ｘ＝Ａｘ＋Ｂｕ＋ｗ
ｙ＝Ｃｘ＋{ ｖ

（８）

其中，ｖ为测量噪声，

Ａ＝

０ １ ０ ０ ０ ０
－ｂφ２ －ｂφ１ ０ ０ ０ ０

０ ０ ０ １ ０ ０
０ ０ －ｂψ２ －ｂψ１ ０ ０

０ ０ ０ ０ ０ １
０ ０ ０ ０ ０ －ｄ









































１

Ｂ＝

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

０
ｂφ３ｘ
２ ０ －

ｂφ３ｘ
２ ０

ｂφ３ｚ
２ ０ －

ｂφ３ｚ
２

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
ｂψ３ｘ
２ ０ －

ｂψ３ｘ
２ ０

ｂψ３ｚ
２ ０ －

ｂψ３ｚ
２ ０

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

－
ｄ３ｘ
４ －

ｄ３ｘ
４ －

ｄ３ｘ
４ －

ｄ３ｘ
４ －

ｄ３ｚ
４ －

ｄ３ｚ
４ －

ｄ３ｚ
４ －

ｄ３ｚ










































４

Ｃ＝

１ ０ ０ ０ ０ ０
０ １ ０ ０ ０ ０
０ ０ １ ０ ０ ０
０ ０ ０ １ ０ ０
０ ０ ０ ０ １ ０

















０ ０ ０ ０ ０ １

为了分析问题的方便，在理想情况下，不考虑

伺服 机 构 故 障 的 状 态 下，可 令 ｕ＝δ＝
［δ１ δ２ … δｍ］Ｔ，则运载火箭控制系统中第 ｉ
个伺服机构在某位置的卡死或摆动故障可以看成

是期望的输入控制δｉ断开，被一个错误的控制信
号 珋δｉ所代替，由此第 ｉ个伺服机构的真实摆角可
以写成

ｕｉ＝δｉ＋σＡｉ（珋δｉ－δｉ） （９）
当每个伺服机构出现故障时，未知输入向量

可写成

珔δ＝［珋δ１ 珋δ２ … 珋δｍ］Ｔ （１０）
则有

ｕ＝δ＋σＡ（珔δ－δ） （１１）
式中，σＡ＝ｄｉａｇ｛σＡ１ σＡ２ … σＡｍ｝，且

σＡｉ＝
１ 当第ｉ个伺服机构发生故障
０{ 其他

（１２）

未知参数 珋δｉ可由其对应的扩展卡尔曼滤波
器进行估计，σＡｉ由故障条件概率 ｐｉ确定，将
式（１１）代入式（８）可得

ｘ＝Ａｘ＋ＢσＡ珔δ＋Ｂ（Ｉ－σＡ）δ＋ｗ

ｙ＝Ｃｘ＋{ ｖ
（１３）

在无伺服机构故障条件下σＡ为零矩阵，则有
ｘ＝Ａｘ＋Ｂδ＋ｗ
ｙ＝Ｃｘ＋{ ｖ

（１４）

对状态向量在离散时刻 ｔ（ｋ）＝ｋＴ（Ｔ为系统
的采样周期）进行采样，由此离散化可得

ｘ（ｋ＋１）＝Ｆ（ｋ）ｘ（ｋ）＋Ｇ（ｋ）δ（ｋ）＋ｗ（ｋ）
ｙ（ｋ）＝Ｈ（ｋ）ｘ（ｋ）＋ｖ（ｋ{ ）

（１５）
其中，Ｆ（ｋ）＝Ｉ＋ＡＴ，Ｇ（ｋ）＝ＢＴ，Ｈ（ｋ）＝Ｃ。

当第ｉ个伺服机构存在故障时，σＡ为非零矩
阵，则有

ｘｉ＝Ａｘｉ＋ＢσＡ珔δ＋Ｂ（Ｉ－σＡ）δ＋ｗ

ｙｉ＝Ｃｘｉ＋{ ｖ
（１６）

其中，σＡｉ＝１，σＡｊ＝０，ｊ≠ｉ。离散化可得
ｘｉ（ｋ＋１）＝Ｆ（ｋ）ｘｉ（ｋ）＋Ｇ

（ｉ）（ｋ）珋δｉ（ｋ）＋

　　　　　Ｇ（０，ｉ）（ｋ）δ（ｋ）＋ｗ（ｋ）
ｙｉ（ｋ）＝Ｈ（ｋ）ｘｉ（ｋ）＋ｖ（ｋ

{
）

（１７）
其中，Ｇ（ｉ）（ｋ）为矩阵Ｇ（ｋ）的第 ｉ列，Ｇ（０，ｉ）（ｋ）为
矩阵Ｇ（ｋ）的第ｉ列设置为零后的矩阵。

则式（１７）可写为
ｘｉ（ｋ＋１）＝ｆ（ｘｉ（ｋ），珋δｉ（ｋ），δ（ｋ））＋ｗ（ｋ）

ｙｉ（ｋ）＝ｈ（ｘｉ（ｋ））＋ｖ（ｋ{ ）

（１８）
其中，

ｆ（ｘｉ（ｋ），珋δｉ（ｋ），δ（ｋ））＝Ｆ（ｋ）ｘｉ（ｋ）＋Ｇ
（ｉ）（ｋ）珋δｉ（ｋ）＋

Ｇ（０，ｉ）（ｋ）δ（ｋ）
ｈ（ｘｉ（ｋ））＝Ｈ（ｋ）ｘｉ（ｋ）

在系统状态向量中增加伺服机构作动量 珋δｉ
估计，这样可使 ＥＭＭＡＥ方法适用于伺服机构所
有可能的位置，这个位置就是伺服机构卡死或摆

动的地方。

增广第ｉ个滤波器的状态向量，以检测第ｉ个
伺服机构故障的发生。故障伺服机构的作动量包

含在状态向量中，该状态向量可由扩展卡尔曼滤

波器估计得到，第ｉ个滤波器的状态向量为

·２８·
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ｚｉ（ｋ）＝
ｘｉ（ｋ）
珋δｉ（ｋ[ ]） （１９）

对于第ｉ个滤波器，增广的状态向量满足如
下状态方程

ｚｉ（ｋ＋１）＝ｆｚｉ（ｚｉ（ｋ），δ（ｋ））＋ｗ（ｋ）

ｙｉ（ｋ）＝ｈ（ｚｉ（ｋ））＋ｖ（ｋ{ ）
（２０）

其中，ｆｚｉ（ｚｉ（ｋ），δ（ｋ））＝
ｆ（ｚｉ（ｋ），δ（ｋ））

珋δｉ（ｋ[ ]）
。

线性化动态矩阵ｆｚｉ（ｚｉ（ｋ），δ（ｋ））得到

Ｆｚｉ（ｋ）＝
ｆｚｉ（ｚｉ（ｋ），δ（ｋ））

ｚｉ（ｋ） ｚｉ＝ｚｉ（ｋ ｋ）

＝
Ｆ（ｋ）Ｇ（ｉ）（ｋ）
０[ ]１

（２１）

Ｇｚｉ（ｋ）＝
ｆｚｉ（ｚｉ（ｋ），δ（ｋ））

δ（ｋ） ｚｉ＝ｚｉ（ｋ ｋ）

＝
Ｇ（０，ｉ）（ｋ）[ ]０

（２２）
线性化测量矩阵ｈ（ｚｉ（ｋ））得到

Ｈｚｉ（ｋ）＝
ｈ（ｚｉ（ｋ））
ｚｉ（ｋ） ｚｉ＝ｚｉ（ｋ｜ｋ）

＝［Ｈ（ｋ） ０］

（２３）
利用以上方程，线性化后的系统在采样时刻可

以描述为

ｚｉ（ｋ＋１）＝Ｆｚｉ（ｋ）ｚｉ（ｋ）＋Ｇｚｉ（ｋ）δ（ｋ）＋ｗ（ｋ）

ｙｉ（ｋ）＝Ｈｚｉ（ｋ）ｚｉ（ｋ）＋ｖ（ｋ
{ ）

（２４）
即

ｘｉ（ｋ＋１）
珋δｉ（ｋ＋１[ ]） ＝ Ｆ（ｋ） Ｇ（ｉ）（ｋ）

０[ ]１
ｘｉ（ｋ）
珋δｉ（ｋ[ ]） ＋

Ｇ（０，ｉ）（ｋ）[ ]０
δ（ｋ）＋ｗ（ｋ）

ｙｉ（ｋ）＝［Ｈ（ｋ） ０］
ｘｉ（ｋ）
珋δｉ（ｋ[ ]） ＋ｖ（ｋ













 ）

（２５）

３　扩展卡尔曼滤波器

扩展卡尔曼滤波器基于一组连续非线性微分

方程，这些方程描述的控制对象具有如式（２６）所示
关系

ｘ＝ｆ（ｘ，ｕ）＋ｗ （２６）
式中，ｘ为状态向量，ｕ为控制向量，ｆ（ｘ，ｕ）为状态
向量和控制向量的非线性函数向量，ｗ为零均值随
机噪声向量。

首先对非线性微分方程在当前工作点进行线

性化，然后利用欧拉积分方法进行离散化，离散化

后用状态空间方法表示为

ｘ（ｋ＋１）＝Φ（ｋ）ｘ（ｋ）＋Ｇ（ｋ）ｕ（ｋ）＋ｗ（ｋ）
（２７）

式中：ｘ（ｋ）为第ｋ步的状态向量；ｕ（ｋ）为第ｋ步的
控制向量；ｗ（ｋ）为零均值离散状态噪声向量，用于
描述模型中的不确定性，可用状态噪声的方差矩阵

Ｒｗ（ｋ）＝Ｅ｛ｗ（ｋ）ｗ
Ｔ（ｋ）｝来描述。

离散转移矩阵Φ（ｋ）可以用式（２８）近似。
Φ（ｋ）≈Ｉ＋Ｆ（ｋ）Ｔ （２８）

式中，Ｆ（ｋ）为连续系统动力学矩阵，可以通过线性
化连续非线性函数来获得，可在获得最新的状态估

计值ｘ（ｋｋ）后，根据式（２９）进行估计。

Ｆ（ｋ）＝ｆ（ｘ，ｕ）ｘ ｘ＝ｘ（ｋ ｋ）
（２９）

Ｇ（ｋ）为控制输入矩阵，也可以通过线性化连
续非线性函数来获得，可在获得最新的状态估计值

ｘ（ｋｋ）后，根据式（３０）进行估计。

Ｇ（ｋ）＝ｆ（ｘ，ｕ）ｕ ｘ＝ｘ（ｋ ｋ）
（３０）

测量方程无论是状态的线性函数还是非线性

函数，其离散形式都可以表达为

ｙ（ｋ）＝ｈ（ｘ（ｋ））＋ｖ（ｋ） （３１）
式中，ｖ（ｋ）为离散零均值测量噪声，可以用测量噪
声的方程矩阵Ｒｖ（ｋ）＝Ｅ｛ｖ（ｋ）ｖ

Ｔ（ｋ）｝来描述，它
是由每一个测量噪声的方差组成。

离散测量矩阵 Ｈ（ｋ）可通过线性化测量函数
ｈ（ｘ）来获得，在获得最新的状态估计值ｘ（ｋｋ）后，
可根据式（３２）进行估计。

Ｈ（ｋ）＝ｈ（ｘ）ｘ ｘ＝ｘ（ｋ ｋ）
（３２）

由此，扩展卡尔曼滤波算法流程如下：

１）上一步的计算结果Ｐ（ｋ＋１ｋ）和ｘ（ｋ＋１ｋ）
作为这一步的计算初值Ｐ（ｋｋ－１）和ｘ（ｋｋ－１）。
２）计算卡尔曼增益矩阵。

Ｌ（ｋ）＝Ｐ（ｋｋ－１）ＨＴ（ｘ（ｋｋ－１））×
［Ｈ（ｘ（ｋｋ－１））Ｐ（ｋｋ－１）×
ＨＴ（ｘ（ｋｋ－１））＋Ｒｖ（ｋ）］

－１ （３３）
它是状态误差协方差矩阵 Ｐ（ｋｋ－１）和测量噪
声方差矩阵Ｒｖ（ｋ）的函数。
３）状态估计的测量更新。

ｘ（ｋｋ）＝ｘ（ｋｋ－１）＋Ｌ（ｋ）［ｙ（ｋ）－ｈ（ｘ（ｋｋ－１））］
（３４）

其中，ｘ（ｋｋ－１）为当前外推的状态估计值，ｙ（ｋ）
为当前测量向量，ｈ（ｘ（ｋｋ－１））为测量向量的估
计值。

４）状态误差协方差矩阵更新。
Ｐ（ｋｋ）＝［Ｉ－Ｌ（ｋ）Ｈ（ｘ（ｋｋ））］Ｐ（ｋｋ－１）

（３５）

·３８·
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其中，定义状态误差协方差矩阵

Ｐ（ｋｋ）＝Ｅ｛ｅ（ｋｋ）ｅＴ（ｋｋ）｝ （３６）
式中，ｅ（ｋｋ）＝ｘ（ｋ）－ｘ（ｋｋ），ｘ（ｋ）为状态向量
在ｋ时刻的真值（未知）。它是预测状态误差协
方差矩阵Ｐ（ｋｋ－１）和卡尔曼增益矩阵 Ｌ（ｋ）的
函数。

５）状态估计的前向外推。这里不利用离散
转移矩阵Φ（ｋ）求得，而是直接通过对非线性微
分方程在每一个采样间隔的向前积分获得，若利

用欧拉积分方法，那么状态估计的外推值可以按

式（３７）计算。
ｘ（ｋ＋１ｋ）＝ｘ（ｋｋ）＋ｆ（ｘ（ｋｋ），ｕ（ｋ））Ｔ

（３７）
６）状态误差协方差矩阵的前向外推。
Ｐ（ｋ＋１ｋ）＝Φ（ｋ）Ｐ（ｋｋ）ΦＴ（ｋ）＋Ｒｗ（ｋ）

（３８）
其中，Ｒｗ（ｋ）为离散状态噪声的方差矩阵。
７）返回第１步，当ｔ＞ｔｆ时结束计算（ｔｆ为飞

行结束时刻）。

４　故障条件概率算法

假设检验算法根据每一个扩展卡尔曼滤波器

的残差和残差的协方差矩阵设定每一个故障的条

件概率。系统的状态向量估计是每一个扩展卡尔

曼滤波器状态向量的加权和，权值是与其对应的

故障条件概率，如式（３９）所示。

ｘ（ｋ）＝∑
ｉ
ｘｉ（ｋ）·ｐｉ（ｋ） （３９）

式中：ｘｉ（ｋ）为假设故障 θｉ的条件下，由扩展卡尔
曼滤波器得到的状态估计值；ｉ为故障索引参数，
表示实际应用中出现的所有故障（也包括无故障

状态，此时 ｉ＝０）；ｐｉ（ｋ）为第 ｉ个故障发生的
概率。

现在的主要问题是在线计算故障发生的概率

ｐｉ（ｋ）。为了确定哪个伺服机构最有可能发生故
障，就必须参考传感器的测量数据，当前可利用的

测量向量为ｙ（ｋ）。
定义当前的测量向量为如下序列形式

Ｙ（ｋ）＝｛ｙ（ｋ），ｙ（ｋ－１），…，ｙ（０）｝ （４０）
故障发生概率ｐｉ（ｋ）可表述为后验条件概率

ｐｉ（ｋ）＝ｐ（θ＝θｉＹ（ｋ）） （４１）
即在给定当前测量序列Ｙ（ｋ）的条件下，伺服机构
发生故障θｉ的概率。根据贝叶斯定理有

ｐｉ（ｋ）＝ｐ（θ＝θｉＹ（ｋ））

＝
ｐ（Ｙ（ｋ）θ＝θｉ）·ｐ（θ＝θｉ）

ｐ（Ｙ（ｋ）） （４２）

其中，概率ｐ（Ｙ（ｋ））可以分解为
ｐ（Ｙ（ｋ））＝ｐ（Ｙ（ｋ）θ＝θ１）·ｐ（θ＝θ１）＋… ＋

　ｐ（Ｙ（ｋ）θ＝θＮ）·ｐ（θ＝θＮ）

＝∑
ｊ
ｐ（Ｙ（ｋ）θ＝θｊ）·ｐ（θ＝θｊ）

（４３）
将式（４２）和式（４３）合并可得

ｐｉ（ｋ）＝ｐ（θ＝θｉＹ（ｋ））

＝
ｐ（Ｙ（ｋ）θ＝θｉ）·ｐ（θ＝θｉ）

∑
ｊ
ｐ（Ｙ（ｋ）θ＝θｊ）·ｐ（θ＝θｊ）

（４４）

为了获得概率计算的递归形式，测量数据序

列Ｙ（ｋ）可以写成｛ｙ（ｋ），Ｙ（ｋ－１）｝的序列形式，
则有

ｐ（Ｙ（ｋ）θ＝θｉ）＝ｐ（ｙ（ｋ），Ｙ（ｋ－１）θ＝θｉ）
＝ｐ（ｙ（ｋ）（Ｙ（ｋ－１），θ＝θｉ））·ｐ（Ｙ（ｋ－１）θ＝θｉ）
＝ｐ（ｙ（ｋ）（θ＝θｉ，Ｙ（ｋ－１）））·ｐ（θ＝θｉ Ｙ（ｋ－１））
＝ｐ（ｙ（ｋ）（θ＝θｉ，Ｙ（ｋ－１）））·ｐｉ（ｋ－１） （４５）
将上式代入式（４４）后可得

ｐｉ（ｋ）＝ｐ（θ＝θｉ Ｙ（ｋ））

＝
ｐ（ｙ（ｋ）（θ＝θｉ，Ｙ（ｋ－１）））·ｐｉ（ｋ－１）·ｐ（θ＝θｉ）

∑
ｊ
ｐ（ｙ（ｋ）（θ＝θｊ，Ｙ（ｋ－１）））·ｐｊ（ｋ－１）·ｐ（θ＝θｊ）

（４６）
对于每一个伺服机构，故障都可能随机发生，

因此，可对所有伺服机构故障指定相同的先验发

生概率，即

ｐ（θ＝θｉ）＝１／Ｎ，ｉ＝１，２，…，Ｎ （４７）
其中，Ｎ为不同故障的个数，包括正常状态，Ｎ＝
ｍ＋１，ｍ为故障模式总数。

这样式（４６）可以简化为如下递归表示形式
ｐｉ（ｋ）＝ｐ（θ＝θｉＹ（ｋ））

＝
ｐ（ｙ（ｋ）（θ＝θｉ，Ｙ（ｋ－１）））·ｐｉ（ｋ－１）

∑
ｊ
ｐ（ｙ（ｋ）（θ＝θｊ，Ｙ（ｋ－１）））·ｐｊ（ｋ－１）

（４８）
下面根据条件概率密度函数来确定故障概率

ｐ（ｙ（ｋ）（θ＝θｉ，Ｙ（ｋ－１）））。
假设发生伺服机构故障 θｉ，最后的测量序列

为Ｙ（ｋ－１），在 ｔ（ｋ）＝ｋＴ时刻可获得测量数据
ｙ（ｋ）的概率为 ｐ（ｙ（ｋ）（θ＝θｉ，Ｙ（ｋ－１）））。假
设故障概率ｐ（ｙ（ｋ）（θ＝θｉ，Ｙ（ｋ－１）））由概率
密度为钟形曲线的高斯函数来确定，其解析表达

式为

ｐ（ｙ（ｋ）（θ＝θｉ，Ｙ（ｋ－１）））＝λｉ（ｋ）ｅ
－ｒＴｉ（ｋ）Σ－１ｉ （ｋ）ｒｉ（ｋ）／２

（４９）

式中：λｉ（ｋ）＝
１

（２π）ｑ／２ Σｉ（ｋ）
１／２，· 为矩阵的

·４８·
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行列式，ｑ为测量数据向量的维数；ｒｉ（ｋ）为第 ｉ个
扩展卡尔曼滤波器的残差

ｒｉ（ｋ）＝ｙ（ｋ）－ｈ（ｘｉ（ｋｋ－１）） （５０）
Σｉ（ｋ）为第 ｉ个扩展卡尔曼滤波器残差的协方差
矩阵

Σｉ（ｋ）＝Ｅ｛ｒｉ（ｋ）ｒ
Ｔ
ｉ（ｋ）｝

＝Ｈ（ｘｉ（ｋｋ－１））Ｐ（ｋｋ－１）Ｈ
Ｔ（ｘｉ（ｋ｜ｋ－１））＋

　Ｒｖ（ｋ） （５１）

５　基于ＥＭＭＡＥ方法的伺服机构故障检测
与诊断

　　ＭＭＡＥ方法适用于所有飞行条件下的任意伺服
机构卡死故障或变化不受控制的故障，而本文的方

法将扩展卡尔曼滤波器代替线性卡尔曼滤波器并将

其当作非线性估计器，用于状态向量和故障参数的

估计（故障参数是指故障伺服机构的作动量）。本文

对ＭＭＡＥ方法进行改进，从而得到ＥＭＭＡＥ方法。
利用传统的 ＭＭＡＥ方法实现故障检测与诊

断时需设计若干卡尔曼滤波器，分别对应一个伺

服机构的不同故障作动量。与该方法不同，本文

提出的ＥＭＭＡＥ方法只用一个扩展卡尔曼滤波器
就可完成一个伺服机构全部的健康监测。可见，

采用ＥＭＭＡＥ方法可以大幅度减少用于伺服机构
健康监视的滤波器数量。

基于ＥＭＭＡＥ方法的故障检测与诊断技术如
图２所示。

图２　基于ＥＭＭＡＥ方法的故障检测与诊断流程图
Ｆｉｇ．２　ＦｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｄｉａｇｎｏｓｉｓｂａｓｅｄｏｎＥＭＭＡＥｍｅｔｈｏｄ

　　当所有伺服机构处于正常工作状态下时，增
广系统状态方程为

ｚ０（ｋ＋１）＝Ｆ０ｚ０（ｋ）＋Ｇ０δ（ｋ）＋ｗ（ｋ）

ｙ０（ｋ）＝Ｈ０ｚ０（ｋ）＋ｖ（ｋ{ ）
（５２）

其中，ｚ０（ｋ）＝
ｘ０（ｋ）
珋δ０（ｋ[ ]），Ｆ０＝ Ｆ（ｋ） Ｇ（０）（ｋ）

０[ ]１
，

Ｇ０＝
Ｇ（０，０）（ｋ）[ ]０

，Ｈ０＝［Ｈ（ｋ） ０］，Ｆ（ｋ）＝Ｉ＋

ＡＴ，Ｇ（０）（ｋ）＝０，Ｇ（０，０）（ｋ）＝Ｇ（ｋ）＝ＢＴ，Ｈ（ｋ）＝Ｃ。
当第ｉ个伺服机构处于故障工作状态下时，

增广系统状态方程为

ｚｉ（ｋ＋１）＝Ｆｉｚｉ（ｋ）＋Ｇｉδ（ｋ）＋ｗ（ｋ）

ｙｉ（ｋ）＝Ｈｉｚｉ（ｋ）＋ｖ（ｋ{ ）
（５３）

其中，ｚｉ（ｋ）＝
ｘｉ（ｋ）

珋δｉ（ｋ
[ ]

）
，Ｆｉ＝

Ｆ（ｋ） Ｇ（ｉ）（ｋ）

０[ ]１
，

Ｇｉ＝
Ｇ（０，ｉ）（ｋ）[ ]０

，Ｈｉ＝［Ｈ（ｋ） ０］，Ｆ（ｋ）＝Ｉ＋

ＡＴ，Ｇ（ｋ）＝ＢＴ。Ｇ（ｉ）（ｋ）为Ｇ（ｋ）的第ｉ列，Ｇ（０，ｉ）（ｋ）

为Ｇ（ｋ）的第ｉ列设置为零后的矩阵，Ｈ（ｋ）＝Ｃ。

·５８·



国 防 科 技 大 学 学 报 第３９卷

６　仿真验证

为了验证本文所提出方法的有效性，针对单

台伺服机构故障状态开展仿真。针对运载火箭伺

服机构故障，设计了９个卡尔曼滤波器，分别对应
每一个伺服机构的故障状态及无故障的状态。

６１　无伺服机构故障状态

假设运载火箭姿控系统正常工作，仿真结果

如图３所示。其中实际值为正常系统的状态值，
估计值为扩展卡尔曼滤波器对这些状态的估

计值。

从图３（ａ）～（ｄ）可知，基于扩展多模型自适
应方法的故障诊断系统基本可以估计出芯级伺服

机构各个分机所在的角度；从图３（ｅ）可知，芯级
伺服机构无故障概率为１，芯级伺服机构各分机
故障概率均为０，由此可以证明本文所提出的方
法在伺服机构无故障条件下可以对伺服机构状态

进行健康监测。

（ａ）芯级伺服机构１分机摆角
（ａ）Ｓｗｉｎｇａｎｇｌｅｏｆｓｕｂｍａｃｈｉｎｅ１ｏｆ

ｃｏｒｅｓｅｒｖｏｍｅｃｈａｎｉｓｍ

（ｂ）芯级伺服机构２分机摆角
（ｂ）Ｓｗｉｎｇａｎｇｌｅｏｆｓｕｂｍａｃｈｉｎｅ２ｏｆ

ｃｏｒｅｓｅｒｖｏｍｅｃｈａｎｉｓｍ

（ｃ）芯级伺服机构３分机摆角
（ｃ）Ｓｗｉｎｇａｎｇｌｅｏｆｓｕｂｍａｃｈｉｎｅ３ｏｆｃｏｒｅｓｅｒｖｏｍｅｃｈａｎｉｓｍ

（ｄ）芯级伺服机构４分机摆角
（ｄ）Ｓｗｉｎｇａｎｇｌｅｏｆｓｕｂｍａｃｈｉｎｅ４ｏｆｃｏｒｅｓｅｒｖｏｍｅｃｈａｎｉｓｍ

（ｅ）芯级伺服机构各分机故障概率
（ｅ）Ｆａｕｌｔｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｓｕｂｍａｃｈｉｎｅｓｏｆｃｏｒｅｓｅｒｖｏｍｅｃｈａｎｉｓｍ

图３　伺服机构无故障状态仿真结果
Ｆｉｇ．３　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｓｅｒｖｏｍｅｃｈａｎｉｓｍｗｉｔｈｏｕｔｆａｕｌｔ

·６８·
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６２　单台伺服机构故障状态

假设运载火箭姿控系统正常工作到６０ｓ时，
芯级伺服机构１分机发生卡死故障，卡死在－６°，
仿真结果如图４所示。其中实际值是指故障发生
后实际伺服机构各分机的摆角，估计值为扩展卡

尔曼滤波器对故障发生后各分机摆角的估计值。

从图４（ａ）～（ｄ）可知，芯级伺服机构１分机
在６０ｓ卡死在－６°；基于扩展多模型自适应方法

（ａ）芯级伺服机构１分机摆角
（ａ）Ｓｗｉｎｇａｎｇｌｅｏｆｓｕｂｍａｃｈｉｎｅ１ｏｆｃｏｒｅｓｅｒｖｏｍｅｃｈａｎｉｓｍ

（ｂ）芯级伺服机构２分机摆角
（ｂ）Ｓｗｉｎｇａｎｇｌｅｏｆｓｕｂｍａｃｈｉｎｅ２ｏｆｃｏｒｅｓｅｒｖｏｍｅｃｈａｎｉｓｍ

（ｃ）芯级伺服机构３分机摆角
（ｃ）Ｓｗｉｎｇａｎｇｌｅｏｆｓｕｂｍａｃｈｉｎｅ３ｏｆｃｏｒｅｓｅｒｖｏｍｅｃｈａｎｉｓｍ

（ｄ）芯级伺服机构４分机摆角
（ｄ）Ｓｗｉｎｇａｎｇｌｅｏｆｓｕｂｍａｃｈｉｎｅ４ｏｆｃｏｒｅｓｅｒｖｏｍｅｃｈａｎｉｓｍ

（ｅ）芯级伺服机构１分机摆角估计值
（ｅ）Ｓｗｉｎｇａｎｇｌｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｓｕｂｍａｃｈｉｎｅ１ｏｆｃｏｒｅｓｅｒｖｏｍｅｃｈａｎｉｓｍ

（ｆ）芯级伺服机构各分机故障概率
（ｆ）Ｆａｕｌｔｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｓｕｂｍａｃｈｉｎｅｓｏｆｃｏｒｅｓｅｒｖｏｍｅｃｈａｎｉｓｍ

图４　单台伺服机构卡死故障仿真结果
Ｆｉｇ．４　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｓｉｎｇｌｅｓｅｒｖｏｍｅｃｈａｎｉｓｍｗｉｔｈｄｅａｄｌｏｃｋ

·７８·



国 防 科 技 大 学 学 报 第３９卷

的故障检测与诊断系统及时地估计出芯级伺服机构

１分机的卡死故障及卡死角度，如图４（ｅ）所示；从
图４（ｆ）可知，在６０ｓ之前芯级伺服机构无故障概率
为１，６０ｓ之后芯级伺服机构１分机故障概率变为１，
由此可以判断出芯级伺服机构１分机此时发生了故
障，故障诊断结果与故障注入情况相一致。

６３　单台伺服机构时变线性故障状态
假设运载火箭姿控系统正常工作到６０ｓ时，

芯级伺服机构 １分机发生时变线性故障，以
０１°／ｓ的角速度线性增大，仿真结果如图５所示。

（ａ）芯级伺服机构１分机摆角
（ａ）Ｓｗｉｎｇａｎｇｌｅｏｆｓｕｂｍａｃｈｉｎｅ１ｏｆｃｏｒｅｓｅｒｖｏｍｅｃｈａｎｉｓｍ

（ｂ）芯级伺服机构２分机摆角
（ｂ）Ｓｗｉｎｇａｎｇｌｅｏｆｓｕｂｍａｃｈｉｎｅ２ｏｆｃｏｒｅｓｅｒｖｏｍｅｃｈａｎｉｓｍ

（ｃ）芯级伺服机构３分机摆角
（ｃ）Ｓｗｉｎｇａｎｇｌｅｏｆｓｕｂｍａｃｈｉｎｅ３ｏｆｃｏｒｅｓｅｒｖｏｍｅｃｈａｎｉｓｍ

（ｄ）芯级伺服机构４分机摆角
（ｄ）Ｓｗｉｎｇａｎｇｌｅｏｆｓｕｂｍａｃｈｉｎｅ４ｏｆｃｏｒｅｓｅｒｖｏｍｅｃｈａｎｉｓｍ

（ｅ）芯级伺服机构１分机摆角估计值
（ｅ）Ｓｗｉｎｇａｎｇｌｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｓｕｂｍａｃｈｉｎｅ１ｏｆｃｏｒｅｓｅｒｖｏｍｅｃｈａｎｉｓｍ

（ｆ）芯级伺服机构各分机故障概率
（ｆ）Ｆａｕｌｔｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｓｕｂｍａｃｈｉｎｅｓｏｆｃｏｒｅｓｅｒｖｏｍｅｃｈａｎｉｓｍ

图５　单台伺服机构时变线性故障仿真结果
Ｆｉｇ．５　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｓｉｎｇｌｅｓｅｒｖｏ
ｍｅｃｈａｎｉｓｍｗｉｔｈｔｉｍｅｖａｒｉａｎｔｆａｕｌｔ

·８８·
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其中，实际值是指故障发生后实际伺服机构各分

机的摆角，估计值为扩展卡尔曼滤波器对故障发

生后各分机摆角的估计值。

从图５（ａ）～（ｄ）可知，芯级伺服机构１分机
在６０ｓ发生时变线性故障；基于扩展多模型自适
应方法的故障检测与诊断系统及时地估计出芯级

伺服机构 １分机的卡死故障及故障角度，如
图５（ｅ）所示；从图５（ｆ）可知，在６０ｓ之前芯级伺
服机构无故障概率为１，６０ｓ之后约２３ｓ芯级伺
服机构１分机故障概率变为１，由此可以判断出
芯级伺服机构１分机此时发生了故障，故障诊断
结果与故障注入情况相一致，故障摆角估计值与

实际值存在的偏差在工程上也可接受。该结果表

明本文所提出的方法在伺服机构线性时变故障下

也可以对伺服机构状态进行健康监测。

７　结论

针对运载火箭伺服机构故障检测与诊断问

题，提出了一种基于扩展多模型自适应方法的故

障诊断算法，用于估计伺服机构发生故障的时间、

故障后发动机摆角等参数。与传统方法相比，这

种方法只用一个扩展卡尔曼滤波器就能完成一个

伺服机构的故障诊断与检测，可以大幅度减少用

于伺服机构健康监视与故障诊断的滤波器数量。

仿真结果表明，本文方法在伺服机构无故障

条件下可以实现伺服机构健康监测，在单台伺服

机构故障条件下可以及时和准确判断出哪一台芯

级伺服机构发生故障，并可准确估计出故障伺服

机构的故障角度。
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