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摘　 要：针对通信卫星在轨运行后无陀螺遥测数据的星敏故障问题，提出一种基于无迹卡尔曼滤波

（ｕｎｓｃｅｎｔｅｄ ｋａｌｍａｎ ｆｉｌｔｅｒ，ＵＫＦ）的故障检测算法，将卫星角速度纳入状态方程进行估计，采用 ２ 个星敏

的输出数据作为测量方程，通过分别比对正常时段和故障时段下卫星角度的稳定值与其估计值、角速

度的稳定值与其估计值，可以准确检测出星敏数据故障。 针对在轨可能出现的 ２ 种故障工况（突变故

障、噪声变大故障）进行了仿真，并进一步采用在轨遥测数据进行了试验验证，仿真和试验验证结果均

表明，该算法能有效检测出星敏数据故障，可用于地面对在轨星敏数据进行故障监测，以便发现故障

后及时进行报警处理。
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　 　 近年来，随着技术的进步，在轨运行的通信卫星

越来越多，由于通信卫星具有高可靠、长寿命的特

点，如何在星上进行故障检测并实施系统重构，确保

卫星在轨运行时的业务不受影响已成为目前广大研

究人员关注焦点。 此外，针对寿命末期的卫星，如何

在地面对星上单机进行有效监测，以确保故障能够

被及时处理，也成为目前必须解决的问题。 卫星控

制分系统是卫星系统的重要组成部分，它直接决定

了卫星在轨运行的姿态情况，以及卫星业务是否正

常运行。 姿态敏感器作为控制分系统的测量元件，
一旦发生故障，将会给卫星带来灾难性的后果。 由

于当前在轨运行的大部分通信卫星，其陀螺为非长

寿命陀螺，无法长期开机，因此针对在轨无陀螺的通

信卫星，对其星敏感器进行故障检测算法研究是非

常必要的。
不同的学者针对敏感器或执行机构的故障进行

了大量研究，文献［１］针对控制系统的执行机构故

障问题，设计了容错控制算法，以保证故障系统的稳

定性，文献［２］针对一类非线性系统的敏感器故障，
提出了基于自适应理论的容错控制算法，以保证系

统发生故障后依然保持稳定。 文献［３］针对卫星姿

态敏感器故障的情况，设计了非线性观测器对敏感

器进行观测，并提出了相应的补偿措施，以实现故障

检测和故障恢复，文献［４］采用贝叶斯方法对敏感

器进行了故障检测和识别，实现了系统稳态和操作

过程中敏感器故障诊断，文献［５］通过设计观测器

和滤波估计误差，识别出敏感器故障，为容错控制提

供输入，实现了系统的稳定控制。 值得指出的是，上
述研究中的算法均是在目标模型可建模，姿态信息

可测的条件下提出的，特别是角速度可测，目前在轨

运行的卫星，并不能总是满足这一条件。
事实上，由于陀螺的特殊性，在长期稳定运行的

在轨卫星上，陀螺往往是不开机的，从而造成卫星角

速度信息的缺失。 因此部分学者对无陀螺状态下的

姿态估计进行了研究。 文献［６］对现有研究方法进

行了系统的梳理和总结。 从中可以发现，当前的姿

态估计算法大多采用了滤波的方法，其算法是否收

敛与滤波的初值关联较大，特别是在初值已知的情

况下，算法的收敛性较好。 文献［７］针对初值收敛

问题提出了一种迭代数值方法，解决了当前和过去

采样点的非线性平滑问题，加快了算法的收敛速度。
基于卡尔曼滤波设计卫星姿态估计算法是当前研究

中常用的一种方法。 文献［８⁃１０］分别提出了不同的

滤波器设计方案，最终形成的算法均能较好地估计
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卫星的姿态。
由于角速度不可测，文献［１１］从运动学的角度

给出了陀螺故障检测算法，是通过对陀螺的漂移估

计实现的，因此陀螺也必须开机。 文献［１２］采用自

适应 ＵＫＦ 对敏感器故障设计了故障检测算法，但该

算法成立的条件是陀螺和星敏感器均开机。 针对星

敏感器故障的情况，文献［１３］利用陀螺与星敏的冗

余信息，提出了一种线性最小均方差估计的故障诊

断算法。
本文在文献［１０⁃１１］的基础上，研究了只有姿态

角测量信息时的星敏感器故障检测问题。 通过将卫

星角速度纳入状态方程，并设计 ＵＫＦ 进行状态估

计，以获得角度和角速度的残差信息，进而通过合并

检测，并将其与阈值比较，即可检测出星敏感器的故

障。 最后以 ２ 种常见的星敏故障为例进行仿真，并
进一步采用在轨数据对所提算法进行试验验证，仿
真和试验验证结果均表明，本文设计的算法可以有

效地对星敏感器进行故障检测。

１　 姿态描述

考虑以下卫星动力学方程

Ｉω̇ ＋ ω× （Ｉω ＋ Ｈ） ＝ Ｔｃ ＋ Ｈ̇ （１）
式中， Ｉ 为卫星惯量矩阵，ω 为卫星角速度，Ｈ 为卫

星角动量。
目前在轨运行的一部分卫星，由于陀螺为非长

寿命陀螺，不能长期工作，因此上述方程中的角速度

并不总是可测。 部分学者提出的基于陀螺开机在轨

故障检测方法不适用。 考虑到在轨卫星仅有星敏数

据可用，因此从运动学角度考虑对卫星角速度进行

估计。
定义四元数 ｑ由三维矢量 ｑ１３ 和标量 ｑ４ 组成，表

示为

ｑ ＝
ｑ１３

ｑ４
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ｅｓｉｎ（ϕ ／ ２）
ｃｏｓ（ϕ ／ ２）

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú （２）

式中， ｅ 为旋转轴的单位矢量，ϕ 为旋转角。
用四元数表示的姿态运动学方程为

ｑ̇ ＝ １
２ 􀭵ε⊗ ｑ ＝ １

２
Ω（ω）ｑ （３）

式中

􀭵ε ＝ ［ωＴ，０］，Ω（ω） ＝
－ ［ω×］ ω
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　 　 ω表示卫星角速度，［ω ×］ 表示ω的叉乘矩阵，
其表达式为

［ω×］ ＝
０ － ωｚ ωｙ

ω３ ０ － ωｘ

－ ωｙ ωｘ ０
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（５）

　 　 参 考 文 献 ［ １１ ］， 将 广 义 罗 德 里 格 参 数

（ｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄ ｒｏｄｒｉｇｕｅｓ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ，ＧＲＰｓ）定义为

ρ ＝ ｂ
ｑ１３

ａ ＋ ｑ４

ｑ４ ＝ － ａ‖ρ‖２ ＋ ｂ ｂ２ ＋ （１ － ａ２）‖ρ‖２

ｂ２ ＋ ‖ρ‖２

ｑ１３ ＝ ｂ －１（ａ ＋ ｑ４）ρ （６）
式中， ａ，ｂ均为标量，在小角度误差情况下，取 ａ ＝ １，
ｂ ＝ ４，定义误差广义罗德里格参数为

δρ ＝
ｂδｑ１３

ａ ＋ δｑ４
（７）

式中， δｑ ＝ ［δｑ１３ δｑ４］ 为误差四元数。

２　 数据故障检测算法 ＵＫＦ⁃Ｄ

由于陀螺不能长期工作，因此，部分卫星在轨运

行时，控制系统只能利用星敏感器测得的角度信息。
在这种情况下，一旦星敏感器发生故障，将会把错误

的角度信息输送到控制系统中，从而导致卫星姿态

失稳。 基于上述考虑，本节将提出一种基于 ＵＫＦ 的

算法对星敏感器故障进行检测，以便在故障发生后

能够及时给出故障报警，并采取相应的措施来减小

故障对系统的影响。
２．１　 星敏观测模型

星敏感器可以直接获得卫星在惯性空间下的四

元数，定义星敏感器观测模型如下

ｙ ＝ ｈ（ｘ，ｒ） ＝ Ａ（ｑ）ｒ ＋ υ （８）
式中， Ａ（ｑ） 为惯性坐标系到卫星本体系的转移矩

阵，ｒ 为参考矢量，υ 为噪声。
２．２　 基于 ＵＫＦ 的星敏故障检测算法 ＵＫＦ⁃Ｄ

在文献［１１］的基础上，取误差修正罗德里格参

数和角速度为状态量，即
Ｘ ＝ ［ΔρＴ ω］ Ｔ （９）

　 　 构建状态滤波方程如下
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（１０）

·９５１１·
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　 　 定义 Ｓｉｇｍａ 点
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式中， χ δρ
ｋ 为姿态误差， χω

ｋ 为角速度估计，ｎ为系统状

态维数。
考虑到直接采用修正罗格里德参数计算复杂，

为避免奇异值出现，计算过程中采用四元数进行转

换计算

ｑ

( ＋
ｋ （０） ＝ ｑ
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　 　 确定一步预测值
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　 　 从而可以得到
χδρ
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　 　 根据样本点计算状态均值和方差

ｘ

( －
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　 　 测量更新

γｋ＋１ ＝
Ａ（ｑ

( －） ｒ１
Ａ（ｑ
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　 　 根据文献［１１］中所述方法，获得观测均值 ｙ

(

ｋ＋１

和方差 Ｐｙｙ
ｋ＋１

， 并计算出互相关方差 Ｐｘｙ
ｋ＋１， 根据

Ｕｎｓｃｅｎｔｅｄ变换分别计算出状态均值，方差和观测估

计值，并进行卡尔曼滤波，得到状态更新值 ｘ

( ＋
ｋ＋１。

ｘ
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ｋ＋１ ＝ δρ ＋
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Ｔ ω＋
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Ｔ[ ]
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　 　 进一步获得估计的姿态和角速度
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（１８）
　 　 通信卫星的特点是长期对地指向，为确保业务

稳定运行，其姿态角变化非常小，利用稳态数据可以

获得 ３ 个姿态角的平均值，从而得到姿态角的残

差，即

ｄγＡ ＝ γ

(

Ａ － 􀭵γＡ ＝
ϕ

(

－ 􀭺ϕ

θ

(

－ 􀭰θ

ψ

(

－ 􀭵ψ

（１９）

　 　 虽然角速度不可测，但考虑到卫星长期运行中

大部分处于正常工作状态，因此取历史时期所估计

的角速度的平均值与当前时刻的估计值之差为角速

度残差，其表达式如下

ｄγＲ ＝ ‖ω

(

－ 􀭺ω‖ （２０）

式中， 􀭺ω ＝ １
ｎ∑

ｎ

ｉ ＝ １
ω（ ｉ），本文取 ｎ ＝ ２００，即２００个数据

的平均值。
由于测量设备采集精度或者数据传输过程中受

空间电磁干扰，可能会出现不符合预期的非正常值，
称之为野值，为此，采用 ３σ 准则对残差数据进行预

处理，剔除野值。

ｄ􀭵γＡ ＝ １
ｎ∑

ｎ

ｉ ＝ １
ｄγＡ（ ｉ）

σ ＝
∑

ｎ

ｉ ＝ １
（ｄγＡ － ｄ􀭵γＡ） ２

ｎ
（２１）

　 　 本文取 ｎ ＝ ４，当出现野值时，采用下列表达式，
对野值进行归 ０ 处理

ｉｆ ｄγＡ ＞ ３σ　 　 ｄγＡ ＝ ０ （２２）
　 　 角速度为估计值，对其进行均值化处理

ｄγＲ（ ｉ） ＝
∑

ｎ

ｉ ＝ １
ｄγＲ（ ｉ）

ｎ
（２３）

　 　 对预处理后的角度残差和角速度残差进行归一

化处理

ｄＡｌａｒｍγＡ ＝ １　 ｄγＡ ＞ γＡｔ

ｄＡｌａｒｍγＡ ＝ ０　 ｄγＡ ≤ γＡｔ
{ （２４）

·０６１１·
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ｄＡｌａｒｍγＲ ＝ １　 ｄγＲ ＞ γＲｔ

ｄＡｌａｒｍγＲ ＝ ０　 ｄγＲ ≤ γＲｔ
{ （２５）

式中， γＡｔ 和 γＲｔ 分别表示姿态角和角速度残差的设

定阈值。
对归一化处理后的数据进行合并，从而获得故

障检测结果

ｄＡｌａｒｍγ ＝ ｄＡｌａｒｍγＡ ＋ ｄＡｌａｒｍγＲ

ｄＡｌａｒｍγ ＝ ０　 ｄＡｌａｒｍγ ＜ ２
ｄＡｌａｒｍγ ＝ １　 ｄＡｌａｒｍγ ≥ ２{ （２６）

　 　 根据上述表达式，当 ｄＡｌａｒｍγ ＝ １时表示有故障发

生，ｄＡｌａｒｍγ ＝ ０ 表示无故障发生。

３　 仿真和试验验证研究

本节针对 ２ 种星上常见的星敏故障（突发常值

故障和噪声变大故障）分别进行了仿真，结果表明

本文所提算法能够准确检测到故障。 此外，文中还

利用真实的在轨遥测数据进行试验，结果进一步验

证了故障检测算法的有效性。
３．１　 星敏数据故障模式

考虑星敏在轨运行期间，某一时刻由于不明原

因，数据采集时出现野值，四元数为某一个固定值，
并很快恢复，此外，由于单粒子等空间环境因素，会
导致星敏出现长期常值故障或者噪声变大故障。 这

２ 种故障将影响姿态确定结果。 下面将分别对这 ２
种故障进行仿真，以验证本文所提算法的有效性。
３．２　 仿真验证

３．２．１　 仿真参数设置

星体惯量参数设置为

Ｉ ＝
２０ ０００ － １００ ８００
－ １００ １５ ０００ ０
８００ ０ １８ ０００

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

　 　 四 元 数 初 始 值 设 置 为 ｑ ＝
［０．５ ０．５ ０．５ ０．５］， 四元数估计值设置为 ｑ

(

＝
［ ０ ０ ０ ０］， 初 始 角 速 度 设 置 为 􀭺ω ＝
［０．０１ － ０．０２ ０］，ＵＫＦ 的 相 关 参 数 值 参 见 文

献［１１］。
仿真中设定第二个星敏出现以下 ２ 种故障

工况：
工况 １　 卫星在 ５０１ ｓ 处出现野值，四元数变为

ｑ ＝ ［０．５ ０．５ ０．５ ０．５］，然后立即恢复，在 ５１３ ｓ
处，四元数变为 ｑ ＝ ［０ ０ ０ １］，并持续到 ９００ ｓ
处恢复。

工况 ２　 卫星在 ５００ ｓ 处出现野值，四元数变为

ｑ ＝ ［０．５ ０．５ ０．５ ０．５］，然后立即恢复，在 ５１３ ～
７０２ ｓ，四元数出现噪声变大，设定为

ｑ ＝ ｑ ＋ ０．５ｓｉｎ（ ｔ）
　 　 故障检测时，“０”表示无故障，“１”表示此刻有

故障发生。
３．２．２　 工况 １ 仿真结果分析

根据仿真工况设定，在工况 １ 故障条件下，滚动

角和角速度 ωｘ 的残差曲线如图 １ 所示。
从图 １ 可以看出，角速度在出现故障后又快速

收敛，角度在出现故障后，能表示出故障在持续，在
故障恢复的时间点，发现角速度发生了跳变，然后收

敛，而相对于角度来说，姿态恢复，残差为 ０。
图 ２ 和图 ３ 给出了角度残差剔野结果以及故障

检测结果，从结果来看，野值被正确剔除，检测结果

准确表示了故障持续时间。 仿真结果说明，采用

ＵＫＦ⁃Ｄ 算法，在 ５１３ ｓ 处检测故障，并持续到 ９００ ｓ，
故障恢复，报警结束。 通过剔野，将 ５０１ ｓ 处的野值

去除，结果正确，与预期相符。

　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 １　 工况 １ 的滚动角和角速度 ωｘ 残差曲线 图 ２　 工况 １ 的滚动角残差剔野曲线

·１６１１·



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ３７ 卷

图 ３　 工况 １ 的故障检测曲线

３．２．３　 工况 ２ 仿真结果分析

根据仿真工况设定，在工况 ２ 故障条件下，俯仰

角和角速度 ωｙ 的残差曲线如图 ４ 所示。
从图 ４ 可以看出，在 ５００ ｓ 左右出现一个数据

跳变，这个数据如果引入控制或者误认为是故障信

息则会导致控制失稳。
图 ５ 和图 ６ 给出了剔除野值后的滚动角变化曲

线以及故障检测曲线，从图 ６ 可以看出，该算法准确

地检测出故障，并进行了报警报警。 前 １００ ｓ 为系

统稳定时间，不进行故障检测，从 １００ ｓ 以后开始故

障检测，从检测结果来看，在 ５１３ ｓ 处检测故障，并
持续到 ７０２ ｓ，故障恢复，报警结束。 通过剔野，将
５０１ ｓ 处的野值去除，结果正确，与预期相符。

　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ４　 工况 ２ 的俯仰角和角速度 ωｙ 残差曲线 图 ５　 工况 ２ 的俯仰角残差剔野曲线

图 ６　 工况 ２ 的故障检测曲线

３．３　 在轨数据试验验证

以某通信卫星在轨遥测获得的四元数进行验

证，同时，在 ６００ ｓ 处设置构造四元数常值故障 ｑ ＝
［０ ０ ０ １］，在 ８００ ｓ 时恢复，仿真结果如图 ７
所示。

图 ７ 给出了角度和角速度残差值，从图中可以

看出，角度和角速度残差值均反映出星敏感器有故

障数据发生，与仿真数据类似。

·２６１１·
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　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ７　 试验验证的角度和角速度残差曲线 图 ８　 试验验证的故障检测曲线

　 　 上图给出了在轨试验数据的检测结果，从检测

曲线可以看出，故障在 ６００ ｓ 时发生，在 ８００ ｓ 时结

束，结果与预期相符，表明该算法可以应用到工程实

际应用当中。

４　 结　 论

本文提出了一种 ＵＫＦ⁃Ｄ 故障检测算法，用于无

陀螺数据下的星敏感器数据故障检测，通过在状态

方程中加入角速度估计，建立基于 ＵＫＦ 的滤波方

程，实现了对在轨运行卫星的星敏故障检测。 最后，
分别针对有野值情况，星敏数据存在常值故障和噪

声变大故障，进行仿真，结果表明该算法能有效检测

出数据故障。 进一步地，利用在轨遥测数据，并以此

为基础构造了星敏常值故障，对算法的有效性进行

了验证。 结果表明，本文所提算法能准确检测到星

敏故障。 由于该算法仅需利用动力学方程，因此，将
来可应用于地面遥测数据预警系统中。
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