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摘　要：针对运载火箭姿态控制系统结构复杂、故障高发的问题，提出一种基于多模型的故障检测与隔
离算法。建立运载火箭小偏差姿态动力学模型，设计系统的卡尔曼滤波器；结合专用观测器思想，利用多个

不同结构的卡尔曼滤波器组生成对应残差，使得单个残差仅对于传感器或执行机构的某一故障敏感，并通过

理论推导了故障隔离策略，以实现运载火箭不同故障类型的检测和隔离。仿真分析表明，无故障时，残差结

果均没有超出设定阈值，算法未出现报警；传感器或执行机构故障时，提出的隔离策略可以准确定位故障，从
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而验证了该算法的有效性。
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　　液体火箭发动机作为进入空间至关重要的航
天动力装置，是衡量一个国家科技水平和综合国

力的重要指标，其成功发射与安全运行不仅具有

巨大的经济和军事意义，更具有极其重要的政治

和社会影响。姿态控制技术作为大型液体火箭发

动机飞行成功的关键技术，一直是研究人员关注

的重点，姿态控制系统故障会影响火箭入轨精度，

降低飞行性能，甚至导致火箭的坠毁［１］。故障诊

断与容错控制技术可以在系统发生故障时，利用

控制策略对故障进行适当补偿，减小甚至消除故

障带来的影响，确保飞行精度与稳定性，在运载火

箭姿控系统的设计中应用广泛［２－３］。

国内外对于运载火箭姿态控制系统方面的研

究主要考虑执行机构故障。如 Ｇａｏ等［４］设计了

一种非线性故障观测器，用来实现运载火箭执行

机构故障的快速检测；Ｈｕ等［５］提出使用鲁棒自

适应容错控制器来补偿执行机构的效率损失，以

保障火箭正常飞行；黄盘兴［６］建立了运载火箭执
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行机构各类故障的数学模型，并采用伪逆法与混

合控制分配策略进行摆角重构；程堂明等［７］通过

建立扩展卡尔曼滤波器来估计故障参数，实现运

载火箭执行机构故障下的健康监测；梁小辉等［８］

利用非线性观测器估计执行机构的故障信息，并

提出自适应动态规划补偿算法实现姿态系统的容

错控制。而对于传感器与执行机构故障诊断的研

究较为分离，事实上，传感器优劣也是影响运载火

箭正常工作的重要因素，故障测量信号的引入会

极大地影响飞行性能。如２０世纪６０年代初某导
弹首飞失利就是速率陀螺产生了振动噪声引起

的［９］；某型号运载火箭也曾出现速率陀螺极大值

输出故障导致飞行失利［１０］。

针对传感器与执行机构的故障诊断技术在航

空领域已经取得了一些进展，如姜洁等［１１］基于两

个并联误差反向传播（ｂａｃｋｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ，ＢＰ）神经
网络，以执行机构与传感器模型输出偏差进行故

障的定位；符方舟等［１２］基于卡尔曼滤波器组实现

传感器与执行机构多重故障的检测和隔离；Ｂｅｎ
Ｈｍｉｄａ等［１３］将执行机构与传感器故障作为状态

变量，利用三阶段卡尔曼滤波器进行了重构分析。

本文综合考虑执行机构与传感器的影响，从

姿态控制层面开展运载火箭故障检测与诊断的研

究。首先利用专用观测器思想［１４－１５］，逐一建立执

行机构与传感器故障下的卡尔曼滤波器，得到相

应残差；再通过推导故障隔离策略，实现运载火箭

执行机构与传感器故障的定位；最后，利用仿真结

果验证基于多模型的故障检测与隔离（ｍｕｌｔｉｐｌｅ
ｍｏｄｅｌｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｉｓｏｌａｔｉｏｎ，ＭＭＦＤＩ）算法的
有效性。

１　研究对象分析

以长征五号Ｂ运载火箭为研究对象，全长约
５３７ｍ，起飞质量约８４９ｔ。箭体尾部共分布有八
个摆角，其中δｘｊ１、δｘｊ３与δｚｔ１、δｚｔ３控制火箭的俯仰运
动，δｘｊ２、δｘｊ４与δｚｔ２、δｚｔ４控制火箭的偏航运动，八个摆
角共同控制火箭的滚转运动。

将火箭各个通道进行解耦处理，得到俯仰、偏

航与滚转三个互相独立的通道，建立小偏差姿态

动力学模型［１６－１７］：

Δ̈φ＋ｂφ１Δφ＋ｂφ２Δφ＋ｂφ３ｘΔδφｘｊ＋ｂ
″φ
３ｘΔδ
¨
φｘｊ＋

ｂφ３ｚΔδφｚｔ＋ｂ
″φ
３ｚΔδ
¨
φｚｔ＝珚ＭＢＺ１－ｂ

φ
２（αｗｐ＋αｗｑ） （１）

ψ̈＋ｂψ１ψ＋ｂψ２ψ－ｂψ３ｘｊ１Δδｘｊ１＋ｂψ３ｘｊ２Δδｘｊ３－
ｂψ３ｚｔ１Δδｚｔ１＋ｂψ３ｚｔ３Δδｚｔ３＝珚ＭＢＹ１－ｂ

ψ
２（βｗｐ＋βｗｑ） （２）

γ̈＋ｄ１γ＋ｄ３ｘδγｘｊ＋ｄ
″
３ｘδ
¨
γｘｊ＋ｄ３ｚδγｚｔ＋ｄ

″
３ｚδ
¨
γｚｔ＝珚ＭＢＸ１

（３）

其中：Δφ、ψ、γ分别为火箭飞行时姿态角与各欧
拉角的偏差，Δδψｚｔ、δγｚｔ为助推发动机的等效摆角
指令，Δδφｘｊ、δγｘｊ为芯级发动机的等效摆角指令，其
余符号含义见表１，详细推导过程与符号意义见
文献［１８］。

表１　相关符号说明
Ｔａｂ．１　Ｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎｏｆｒｅｌａｔｅｄｓｙｍｂｏｌｓ

符号 符号说明

Δφ，Δ̈φ 俯仰角速度、俯仰角加速度

ψ·，ψ¨ 偏航角速度、偏航角加速度

γ·，γ¨ 滚转角速度、滚转角加速度

αｗｐ，αｗｑ
平滑风和切变风造成的额外

攻角

βｗｐ，βｗｑ
平滑风和切变风造成的额外

侧滑角

珚ＭＢＸ１，珚ＭＢＹ１，珚ＭＢＺ１
绕箭坐标系方向的结构扰动

力矩

ｂφ１，ｂψ１，ｂφ２，ｂψ２，ｂφ３ｘ，ｂ
″φ
３ｘ，

ｂφ３ｚ，ｂ
″φ
３ｚ，ｂψ３ｘｊ１，ｂψ３ｘｊ２，ｂψ３ｚｔ１，

ｂψ３ｚｔ３，ｄ１，ｄ３ｘ，ｄ
″
３ｘ，ｄ３ｚ，ｄ

″
３ｚ

均为刚体运动方程系数

假设令：

ｘ＝［Δφ Δφ ψ ψ γ γ］ （４）
　ｕ＝［δｘｊ１ δｘｊ２ δｘｊ３ δｘｊ４ δｚｔ１ δｚｔ２ δｚｔ３ δｚｔ４］ （５）
Ｍ＝［０珚ＭＢＺ１－ｂ

φ
２（αｗｐ＋αｗｑ）０珚ＭＢＹ１－ｂ

φ
２（βｗｐ＋βｗｑ）０珚ＭＢＸ１］

（６）
则得到系统状态方程：

ｘ＝Ａｘ＋Ｂｕ＋Ｍ＋ｗ
ｙ＝Ｃｘ＋{ ｖ

（７）

其中：ｘ、ｙ、ｕ分别是状态变量、传感器测量值和控
制指令；Ａ、Ｂ、Ｃ、Ｍ是状态矩阵；ｗ、ｖ是系统噪声
和测量噪声，它们是不相关的高斯白噪声，即

［ｗ（ｋ）］＝Ｅ［ｖ（ｋ）］＝０ （８）
［ｗ（ｋ），ｗＴ（ｊ）］＝Ｑ（ｋ）τｋｊ （９）
［ｖ（ｋ），ｖＴ（ｊ）］＝Ｒ（ｋ）τｋｊ （１０）

其中，τｋｊ＝
１，ｋ＝ｊ
０，ｋ≠{ ｊ

，ｗ（ｋ）、ｖ（ｋ）分别为系统某时

刻的噪声和测量噪声，Ｑ（ｋ）、Ｒ（ｋ）分别为系统噪
声和测量噪声的方差阵。

系统在 ｔ（ｋ）＝ｋＴ时刻进行采样，离散化
可得：

ｘ（ｋ＋１）＝Ｆ（ｋ）ｘ（ｋ）＋Ｄ（ｋ）ｕ（ｋ）＋Ｍ（ｋ）＋ｗ（ｋ）
ｙ（ｋ）＝Ｈｘ（ｋ）＋ｖ（ｋ{ ）

（１１）

·１６·
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其中，Ｆ（ｋ）＝ＡＴ＋Ｉ，Ｄ（ｋ）＝ＢＴ，Ｈｘ（ｋ）＝Ｃ。
假设系统是完全可观的，则该系统卡尔曼滤

波算法流程如下：

１）预测方程。以上一步的计算结果作为本
次计算的初始值。其中

ｘ^（ｋｋ－１）＝Ｆ（ｋ－１）^ｘ（ｋ－１ｋ－１）＋
Ｄ（ｋ－１）ｕ（ｋ－１）＋Ｍ（ｋ－１）（１２）

Ｐ（ｋｋ－１）＝Ｆ（ｋ－１）Ｐ（ｋ－１ｋ－１）Ｆ（ｋ－１）Ｔ＋
Ｑ（ｋ－１） （１３）

２）得到卡尔曼增益矩阵
Ｋ（ｋ）＝Ｐ（ｋｋ－１）ＨＴ［ＨＰ（ｋｋ－１）ＨＴ＋Ｒ（ｋ）］－１

（１４）
３）更新方程
Ｐ（ｋｋ）＝［Ｉ－Ｋ（ｋ）Ｈ］Ｐ（ｋｋ－１） （１５）

ｘ^（ｋｋ）＝^ｘ（ｋｋ－１）＋Ｋ（ｋ）［ｙ（ｋ）－Ｈ^ｘ（ｋｋ－１）］
（１６）

其中初始条件为：

ｘ^（０）＝ｘ０
Ｐ（００）＝Ｐ{

０

（１７）

该系统卡尔曼滤波器的残差为：

Δｒ（ｋ）＝ｙ（ｋ）－Ｈ（ｋ）^ｘ（ｋｋ－１） （１８）
当发生故障时，残差出现变化，通过分析

Δｒ（ｋ）的统计特性可以检测出系统的故障。然
而，上述一般的卡尔曼滤波器并不能隔离出故障

部位与类型，本文提出一种 ＭＭＦＤＩ算法，可以实
现系统的故障检测，并准确定位执行机构与传感

器的故障部位。

２　卡尔曼滤波器组的设计

为有效隔离出故障部位，本文分析比较了执

行机构和传感器的失效形式，构造与之对应的卡

尔曼滤波器组。首先建立执行机构故障时对应的

卡尔曼滤波器组。

２．１　执行机构故障

运载火箭执行机构典型故障包括发动机摆角

卡死、执行机构损伤、松浮摆动等，其中卡死故障

是最常见且最严重的故障之一。对于第ｉ个执行
机构故障，其真实摆角可表示为：

ｕ′ｉ＝ｕｉ＋δ槇ｉ （１９）
其中，ｕ′ｉ为第ｉ个执行机构故障后的真实摆角值，

δ槇ｉ为第ｉ个执行机构的故障变化量。则考虑第 ｉ
个执行机构故障的系统状态方程如下：

ｘ（ｋ＋１）＝Ｆ（ｋ）ｘ（ｋ）＋Ｄｒｅｍａｉｎ（ｋ）ｕ（ｋ）＋

　　　　 Ｄｉ（ｋ）δ槇ｉ（ｋ）＋Ｍ（ｋ）＋ｗ（ｋ）

ｙ（ｋ）＝Ｈｘ（ｋ）＋ｖ（ｋ
{

）

（２０）
式中：Ｄｉ（ｋ）为矩阵 Ｄ（ｋ）的第 ｉ列，Ｄｒｅｍａｉｎ（ｋ）为
矩阵Ｄ（ｋ）第ｉ列置零后的矩阵。

由式（２０）中系统，得到第 ｉ个执行机构故障
下的卡尔曼滤波器方程：

ｘ^ｉ（ｋｋ－１）＝Ｆ（ｋ－１）^ｘｉ（ｋ－１ｋ－１）＋
Ｄｒｅｍａｉｎ（ｋ－１）ｕ（ｋ－１）＋Ｍ（ｋ－１）

（２１）
Ｐｉ（ｋｋ－１）＝Ｆ（ｋ－１）Ｐｉ（ｋ－１ｋ－１）Ｇ（ｋ－１）

Ｔ＋
Ｑ（ｋ－１） （２２）

Ｋｉ（ｋ）＝Ｐｉ（ｋｋ－１）Ｈ
Ｔ［ＨＰｉ（ｋｋ－１）Ｈ

Ｔ＋Ｒ（ｋ）］－１

（２３）
Ｐｉ（ｋｋ）＝［Ｉ－Ｋｉ（ｋ）Ｈ］Ｐｉ（ｋｋ－１） （２４）

ｘ^ｉ（ｋｋ）＝^ｘｉ（ｋｋ－１）＋Ｋｉ（ｋ）［ｙ（ｋ）－Ｈ^ｘｉ（ｋｋ－１）］

（２５）
此时ｋ＋１时刻，第ｉ个执行机构对应的卡尔

曼滤波器残差为：

Δｒ（ｋ＋１）＝ｙ（ｋ＋１）－Ｈ^ｘｉ（ｋ＋１ｋ）
＝ｙ（ｋ＋１）－［Ｆ（ｋ）^ｘｉ（ｋｋ）＋Ｄ

ｒｅｍａｉｎ（ｋ）ｕ（ｋ）＋Ｍ（ｋ）］

＝ＨＦ（ｋ）［ｘｉ（ｋ）－^ｘｉ（ｋｋ）］＋Ｄ
ｉ（ｋ）δ槇ｉ（ｋ）＋ｖ（ｋ＋１）

（２６）
考虑单个执行机构故障时，当第 ｉ个执行机

构未出现故障时，与之对应的残差 Δｒｉ（ｋ）的值应
接近零均值多元分布；当出现故障时，Δｒｉ（ｋ）发生
突变，即可检测出相应的执行机构故障。

接下来再给出处理传感器故障的卡尔曼滤波

器组设计方式。

２．２　传感器故障

运载火箭主要以平台感应姿态角，速率陀螺

感应角速度的方式实现飞行姿态控制［１９］。根据

传感器安装位置的不同，其测量到的信号可表

示为：

Δφｚｔ＝Δφ－∑
ｐ
Ｗ′ｐ（ｘＴ）ｑｐ （２７）

Δφｓ＝Δφ－∑
ｐ
Ｗ′ｐ（ｘｓ）ｑｐ （２８）

式中，Ｗ′ｐ（ｘＴ）为姿态角测量器件安装处的第 ｐ次
振型斜率，Ｗ′ｐ（ｘｓ）为速率陀螺安装处的第 ｐ次振
型斜率。

目前，国内多采用每个通道安装两个速率陀

螺作为敏感元件的方式，通过优化传感器布局的

方式，可以有效降低弹性振动对测量信号的影响，

·２６·
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确保火箭飞行姿态的稳定。运载火箭传感器故障

主要表现为卡死、偏置、漂移增大与噪声增大等。

由于传感器对应的卡尔曼滤波器结构较为简单，

且各滤波器方程之间耦合性较弱，仅有传感器发

生故障时，可将系统式（１１）改写为：
ｘ（ｋ＋１）＝Ｆ（ｋ）ｘ（ｋ）＋Ｄ（ｋ）ｕ（ｋ）＋Ｍ（ｋ）＋ｗ（ｋ）
ｙｊ（ｋ）

ｙｒｅｍｉａｎ（ｋ[ ]） ＝
Ｈｊ
Ｈ[ ]
ｒｅｍｉａｎ

ｘ（ｋ）＋ｖ（ｋ）＋
ｆｊ（ｋ）

ｆｒｅｍｉａｎ（ｋ[ ]{ ）

（２９）
式中：ｙｊ（ｋ）、ｆｊ（ｋ）分别为系统输出向量、传感器
故障向量的第 ｊ行；ｙｒｅｍｉａｎ（ｋ）、ｆｒｅｍｉａｎ（ｋ）为系统输
出向量、传感器故障向量的剩余行；Ｈｊ为式（１１）
中Ｈ矩阵的第 ｊ行，Ｈｒｅｍｉａｎ为系统中 Ｈ矩阵的剩
余行。

由式（２９）中系统，同理得到第 ｊ个传感器故
障下的卡尔曼滤波器方程：

ｘ^ｊ（ｋｋ－１）＝Ｆ（ｋ－１）^ｘｊ（ｋ－１ｋ－１）＋
Ｄ（ｋ－１）ｕ（ｋ－１）＋Ｍ（ｋ－１）（３０）

Ｐｊ（ｋｋ－１）＝Ｆ（ｋ－１）Ｐｊ（ｋ－１ｋ－１）Ｆ（ｋ－１）
Ｔ＋

Ｑ（ｋ－１） （３１）
Ｋｊ（ｋ）＝Ｐｊ（ｋｋ－１）Ｈ

Ｔ
ｊ［ＨｊＰｊ（ｋｋ－１）Ｈ

Ｔ
ｊ＋Ｒ（ｋ）］

－１

（３２）
　 Ｐｊ（ｋｋ）＝［Ｉ－Ｋｊ（ｋ）Ｈｊ］Ｐｊ（ｋｋ－１） （３３）
ｘ^ｊ（ｋｋ）＝^ｘｊ（ｋｋ－１）＋Ｋｊ（ｋ）［ｙｊ（ｋ）－Ｈｊ^ｘｊ（ｋｋ－１）］

（３４）
此时ｋ＋１时刻，第ｊ个传感器故障对应的卡

尔曼滤波器残差组为：

Δｒ（ｋ＋１）＝ｙｊ（ｋ＋１）－Ｈｊ^ｘｉ（ｋ＋１ｋ）
＝ｙ（ｋ＋１）－［Ｆ（ｋ）^ｘｊ（ｋｋ）＋Ｄ（ｋ）ｕ（ｋ）＋Ｍ（ｋ）］
＝ＨｊＦ（ｋ）［ｘ（ｋ）－^ｘｊ（ｋｋ）］＋ｆｊ（ｋ＋１）＋
ｖ（ｋ＋１）＋ｗ（ｋ） （３５）
由式（３５）可知，当传感器未发生故障时，即

ｆｊ＝０，则传感器 ｊ对应的卡尔曼滤波器残差值
Δｒｊ（ｋ）对系统式（２９）是无偏的，即接近零均值
的多元分布；当传感器 ｊ发生故障时，即 ｆｊ≠０，
相应残差值出现变化，即可检测并隔离出故障，

且对其余传感器对应的卡尔曼滤波器的残差无

影响。

３　基于ＭＭＦＤＩ算法的隔离策略

３．１　基于ＭＭＦＤＩ算法的流程

本文提出的 ＭＭＦＤＩ算法适用于运载火箭任
意状态下的执行机构或传感器故障，只需要一个

卡尔曼滤波器即可实现一个执行机构或传感器的

全部健康监测。

为降低噪声对诊断结果的影响，采用加权平

方和算法对残差信号进行处理：

Ｚτ（ｋ）＝
１
Ｎ＋１∑

ｋ

τ＝ｋ－Ｎ
ΔｒＴ（τ）Δｒ（τ） （３６）

式中：Δｒ（τ）为残差信号；Ｎ为数据窗口长度，当
Ｎ越大时，系统检测的鲁棒性越高，误报警的概率
越低，但会加大系统的计算量。

对于运载火箭执行机构故障，采用经典专用

观测器思想［１４－１５］，基于 ＭＭＦＤＩ算法的故障检测
与隔离原理如图１所示，图中Δｒｉ为残差，即卡尔
曼滤波器预测输出值与测量值之差。

图１　运载火箭执行机构基于ＭＭＦＤＩ算法的流程图
Ｆｉｇ．１　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｔｈｅｌａｕｎｃｈｖｅｈｉｃｌｅａｃｔｕａｔｏｒ

ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅＭＭＦＤＩａｌｇｏｒｉｔｈｍ

针对运载火箭传感器故障，同样得到基于

ＭＭＦＤＩ算法的故障检测与隔离原理如图２所示。

图２　运载火箭传感器基于ＭＭＦＤＩ算法的流程图
Ｆｉｇ．２　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｔｈｅｌａｕｎｃｈｖｅｈｉｃｌｅｓｅｎｓｏｒ

ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅＭＭＦＤＩａｌｇｏｒｉｔｈｍ

为了提高检测精度，减少误报与虚警率，采用

双重阈值进行故障检测。设定检测阈值 ＤＴ与绝
对阈值ＤＴｍａｘ，则双重阈值检测方法如下：
１）当加权平方残差Ｚτ（ｋ）连续３个时刻超出

检测阈值认为发生故障，即 Ｚτ（ｋ）＞ＤＴ，其中 ｋ＝
ｔ，ｔ＋１，ｔ＋２。
２）当加权平方残差Ｚτ（ｋ）某一时刻超出绝对

阈值时认为发生故障，即Ｚτ（ｋ）＞ＤＴｍａｘ。

·３６·
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３．２　基于ＭＭＦＤＩ算法的多故障隔离策略

上述方法仅能对单个故障进行隔离检测，为

使诊断系统能同时检测与隔离出执行机构与传感

器故障，通过理论推导出相应的隔离策略。

由于传感器对应的滤波器方程之间耦合性较

弱，以该滤波器组进行故障的初步定位。从

式（２６）、式（３５）可知，当执行机构发生故障，会使
至少两组传感器对应的卡尔曼滤波器残差超过阈

值。由于不同传感器同一时刻发生故障的概率较

小，为此，基于 ＭＭＦＤＩ算法的多故障隔离策略
如下：

１）当传感器对应的卡尔曼滤波器组加权平
方的残差仅有一组超过阈值时，表示发生了传感

器故障，可以将该故障直接隔离。

２）当传感器对应的卡尔曼滤波器组加权平
方的残差有两组以上超过阈值时，则表示发生了

执行机构故障，此时再由执行机构对应的卡尔曼

滤波器组进行下一步的隔离定位，运载火箭故障

隔离策略如图３所示。

图３　运载火箭故障检测与隔离策略
Ｆｉｇ．３　Ｌａｕｎｃｈｖｅｈｉｃｌｅｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｉｓｏｌａｔｉｏｎｓｔｒａｔｅｇｙ

４　数值验证

为验证本文所提方法的有效性，针对运载火箭

不同故障类型开展仿真分析，设计了６个卡尔曼滤
波器进行传感器的故障检测与隔离，以及８个卡尔
曼滤波器进行执行机构的故障检测与隔离。

４．１　无故障状态

当运载火箭姿控系统正常工作时，传感器与

执行机构对应的卡尔曼滤波器组残差曲线如图４
与图５所示。

（ａ）传感器１
（ａ）Ｓｅｎｓｏｒ１

（ｂ）传感器２
（ｂ）Ｓｅｎｓｏｒ２

（ｃ）传感器３
（ｃ）Ｓｅｎｓｏｒ３

（ｄ）传感器４
（ｄ）Ｓｅｎｓｏｒ４

（ｅ）传感器５
（ｅ）Ｓｅｎｓｏｒ５

（ｆ）传感器６
（ｆ）Ｓｅｎｓｏｒ６

图４　无故障时传感器对应的卡尔曼滤波器组残差图
Ｆｉｇ．４　ＲｅｓｉｄｕａｌｄｉａｇｒａｍｓｏｆｔｈｅＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒｂａｎｋ

ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏｔｈｅｓｅｎｓｏｒｗｉｔｈｏｕｔｆａｕｌｔ

·４６·
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（ａ）执行机构１
（ａ）Ａｃｔｕａｔｏｒ１

（ｂ）执行机构２
（ｂ）Ａｃｔｕａｔｏｒ２

（ｃ）执行机构３
（ｃ）Ａｃｔｕａｔｏｒ３

（ｄ）执行机构４
（ｄ）Ａｃｔｕａｔｏｒ４

图５　无故障时执行机构对应的卡尔曼滤波器组残差图
Ｆｉｇ．５　ＲｅｓｉｄｕａｌｄｉａｇｒａｍｓｏｆＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒｂａｎｋ

ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏａｃｔｕａｔｏｒｗｉｔｈｏｕｔｆａｕｌｔ

　　无故障时，芯级摆角与助推摆角存在一定的

对应关系，得到ΔＡｒ５～ΔＡｒ８的残差仿真曲线与图５

中类似，接近零均值多元分布。由于考虑了风干

扰、噪声等因素影响，部分残差值存在轻微波动，

但均未超出设定阈值。从图４与图５可知，系统
无故障时，基于多模型故障检测与隔离算法可以

对运载火箭伺服机构或传感器的状态进行健康检

测，算法未出现报警。

４．２　传感器故障

故障１：假设运载火箭传感器１第６０ｓ发生

１０％的偏置故障，即对应偏航角测量元件发生了
偏置故障。图６为偏置故障时传感器对应的卡尔
曼滤波器残差仿真图。

故障２：假设运载火箭传感器４第１００ｓ发生
漂移故障，即对应俯仰角速率陀螺发生了漂移故

障，如式（３７）所示。图７为漂移故障时传感器对
应的卡尔曼滤波器残差仿真图。

图６　偏置故障时传感器１对应的
卡尔曼滤波器残差仿真图

Ｆｉｇ．６　ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒｒｅｓｉｄｕａｌｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏ
ｔｈｅｓｅｎｓｏｒ１ｉｎｃａｓｅｏｆｂｉａｓｆａｕｌｔ

ｙ′ｊ（ｔ）＝ｙｊ（ｔ）＋０．０４（ｔ－１００）　１００＜ｔ≤１１０

（３７）
式中，ｙ′ｊ（ｔ）为传感器故障后的输入信号，ｙｊ（ｔ）为
传感器故障前的输入信号，ｔ为飞行时间。

图７　漂移故障时传感器４对应的
卡尔曼滤波器残差仿真图

Ｆｉｇ．７　ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒｒｅｓｉｄｕａｌｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇ
ｔｏｔｈｅｓｅｎｓｏｒ４ｉｎｃａｓｅｏｆｄｒｉｆｔｆａｕｌｔ

由图６和图７可知，当某个传感器发生故障
时，对应的卡尔曼滤波器残差会超出阈值。对于

漂移故障，由于故障开始时对系统的影响较小，需

要一段时间才能检测出来。同时，对于不同故障

的传感器，残差的变化形式也不同，从而可以诊断

出传感器的故障类型。在故障发生时，剩余传感

器对应的卡尔曼滤波器残差均不会受到影响，其

残差变化曲线如图４所示，由此，可以实现运载火
箭传感器的故障检测与隔离。

４．３　执行机构故障

故障３：假设运载火箭执行机构１摆角第６０ｓ
发生卡死故障，卡死角度为６°。图８为执行机构
１卡死故障时传感器对应的卡尔曼滤波器组残差
仿真图，可以看出，当执行机构１摆角发生卡死故
障时，传感器对应的卡尔曼滤波器的残差有三组

超出阈值，其余残差曲线并无变化。根据３２节
基于ＭＭＦＤＩ算法的故障隔离策略可知，此时执行
机构发生了故障。

图９为执行机构１卡死故障时执行机构对应
的卡尔曼滤波器残差仿真曲线，其余残差曲线未

受到影响，如图５所示。由图９可知，执行机构１
对应的卡尔曼滤波器残差发生了突变，超出设定

·５６·
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（ａ）传感器３
（ａ）Ｓｅｎｓｏｒ３

（ｂ）传感器４
（ｂ）Ｓｅｎｓｏｒ４

（ｃ）传感器６
（ｃ）Ｓｅｎｓｏｒ６

图８　执行机构１卡死故障时传感器对应的
卡尔曼滤波器组残差仿真图

Ｆｉｇ．８　ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒｂａｎｋｒｅｓｉｄｕａｌｓ
ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏｓｅｎｓｏｒｉｎｃａｓｅｏｆ
ｔｈｅｓｔｕｃｋｆａｕｌｔｏｆａｃｔｕａｔｏｒ１

阈值，故障诊断结果为执行机构 １正常工作到
６０ｓ发生卡死故障，由此实现了对执行机构故障
的准确定位。

图９　执行机构１卡死故障时执行机构对应的
卡尔曼滤波器残差仿真图

Ｆｉｇ．９　ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒｂａｎｋｒｅｓｉｄｕａｌｓ
ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏａｃｔｕａｔｏｒｉｎｃａｓｅｏｆ
ｔｈｅｓｔｕｃｋｆａｕｌｔｏｆａｃｔｕａｔｏｒ１

故障４：假设运载火箭执行机构６摆角第１００ｓ
发生线性时变故障，以０１°的角速度线性增大，传
感器对应的卡尔曼滤波器组残差仿真曲线如图１０
所示。当执行机构６摆角发生线性时变故障时，传
感器对应的卡尔曼滤波器的残差也有三组超出阈

值。值得注意的是，由于执行机构故障对于每个姿

态角敏感度不同，传感器对应的残差变化曲线也并

不一致，但残差发生突变的时间是相同的。根据故

障隔离策略可知，此时执行机构发生了故障。

（ａ）传感器１
（ａ）Ｓｅｎｓｏｒ１

（ｂ）传感器２
（ｂ）Ｓｅｎｓｏｒ２

（ｃ）传感器６
（ｃ）Ｓｅｎｓｏｒ６

图１０　执行机构线性时变故障时传感器对应的
卡尔曼滤波器组残差仿真图

Ｆｉｇ．１０　ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒｂａｎｋｒｅｓｉｄｕａｌｓｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇ
ｔｏｓｅｎｓｏｒｗｉｔｈｌｉｎｅａｒｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｆａｕｌｔｓ

　　如图１１所示，ΔＡｒ６在线性时变故障发生约４ｓ
后超出阈值，且故障诊断结果与故障注入情况相

一致，由此可判断运载火箭执行机构６出现了故
障。由此，可以实现运载火箭执行机构的故障检

测与隔离。

图１１　执行机构６线性时变故障时执行机构对应的
卡尔曼滤波器残差仿真图

Ｆｉｇ．１１　ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒｂａｎｋｒｅｓｉｄｕａｌｓ
ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏａｃｔｕａｔｏｒ６ｗｉｔｈ
ｌｉｎｅａｒｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｆａｕｌｔｓ

通过仿真模拟不同类型的执行机构与传感器

故障，可知：ＭＭＦＤＩ算法可以成功检测并隔离出
不同故障。其中，对于突变故障，该算法可以实现

快速检测与隔离；对于缓变故障，检测时间则依赖

·６６·
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于设定阈值的大小。

５　结论

针对运载火箭姿态控制系统故障，提出一种基

于多模型的故障检测与隔离算法，利用火箭姿态动

力学模型建立系统状态方程，采用专用观测器思想

构造多个不同的卡尔曼滤波器组，并提出故障隔离

策略，实现运载火箭传感器与执行机构的故障检测

与定位。仿真结果表明，基于多模型的故障检测与

隔离算法能有效地检测并隔离出任意模式下的传

感器与执行机构故障。本文针对运载火箭姿态控

制系统故障检测与隔离提出了较为系统的案例实

现，可为后续运载火箭系统重构与容错控制决策研

究提供依据，具有一定的工程应用参考价值。
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