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　　摘　要：提出一种同时估计输入时滞和控制输入故障的方法。首先，基于偏差分离的思想，分别建立含有输

入时滞和控制输入故障的一般控制系统与卫星姿态控制系统的数学模型。其次，基于二阶Ｋａｌｍａｎ滤波对控制输

入故障以及输入时滞进行估计。最后，对所提出的方 法 进 行 了 数 学 仿 真 验 证，特 别 地，基 于“快 舟 一 号”卫 星 控 制

系统半物理仿真平台进行了半物理仿真验证，证明了方法的可行性和有效性。
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０　引　言

　　基于Ｆｒｉｅｄｌａｎｄ提出的偏差分离估计［１－３］进 行 偏 差 估 计

的方法一直广受关注并在多个领域进行了应用。Ｆｒｉｅｄｌａｎｄ
所提出的偏差分离估 计 算 法，其 基 本 思 想 就 是 将 线 性 系 统

的状态与参数（偏差）分 别 独 立 估 计，然 后 将 估 计 结 果 进 行

合成，得到系统状态的最优估计，偏差分离估计算法也称为

二阶Ｋａｌｍａｎ滤波算法。基于该方法描述故障时，物理意义

明确，可以利用二阶Ｋａｌｍａｎ滤波算法直接得到故障大小的

估计结果，而无需通过其他参数间接描述故障程度。

文献［４－８］利用 该 方 法 建 立 系 统 故 障 模 型 进 行 系 统 故

障检测与诊断以及容错控制研究，并取得了大量研究成果。

还有其他一些学者对基于该方法的故障诊断及容错控制进

行了相关研究，例如 文 献［９－１５］。文 献［１６－２０］也 将 这 一 描

述方法 多 次 应 用 于 卫 星 姿 控 系 统 故 障 诊 断 与 容 错 控 制

研究。
近年来，编队卫星飞行控制备受关注，其中编队卫星的

姿态协同控制在合成孔径雷达成像和空基干涉测量等任务

中起着重要的作用。然而编队飞行时卫星之间通信存在时

间延迟导致卫星 的 协 同 控 制 不 能 满 足 任 务 的 要 求。因 此，
本文在进行系统建模时也考虑到输入时滞的影响。

Ｋ－Ｃｈａｂｉｒ等在文 献［１５］中 提 出 了 一 种 同 时 估 计 网 络

控制系统中的时 滞 与 故 障 大 小 的 方 法。受 Ｋ－Ｃｈａｂｉｒ的 启

发，本文建立了含有输入时滞和控制输入故 障 的 一 般 控 制
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系统数学模型，这一系统模型可应用于常规 的 控 制 系 统 描

述。并 针 对 性 地 建 立 了 含 有 输 入 时 滞 和 执 行 机 构 故 障

的 卫 星 姿 态 控 制 系 统 数 学 模 型。针 对 该 模 型，基 于 偏 差

分 离 原 理 能 够 有 效 估 计 出 执 行 机 构 故 障 大 小 和 输 入 时

滞 大 小。
基于“快舟一号”卫星控制系统半物 理 仿 真 平 台，对 本

文设计的系统模型 以 及 故 障 诊 断 方 法 进 行 半 物 理 仿 真 验

证，证明了本文采用的基于偏差分离原理的 故 障 诊 断 方 法

用于线性系统输入 时 滞 估 计 和 控 制 输 入 故 障 估 计 的 有 效

性。与作者之前基 于 有 效 性 因 子 的 卫 星 姿 态 控 制 系 统 故

障诊断的相关研究 成 果 相 比，其 原 理 更 加 简 单，除 了 估 计

出系统状态，还可直 接 估 计 出 控 制 输 入 故 障，且 能 同 时 估

计出输入时 滞，半 物 理 仿 真 验 证 也 说 明 其 具 有 实 际 应 用

价值。

１　带有输入时滞与控制输入故障的系统建模

基于偏差分离的 思 想，考 虑 带 有 未 知 常 数 偏 差 的 线 性

系统状态方程为

ｘ＝Ａｘ＋Ｂｕ＋Ｂｆａ＋ｗｘ

ｆａ ＝ｆａ＋ｗａ

ｙ＝Ｃｘ　＋
烅
烄

烆 ｖ

（１）

式中，ｆａ 是由ｆａｉ（ｉ＝１，…，ｌ）组 成 的 向 量，ｆａ 表 示 未 知 常 数

偏差；Ｂ表示偏差分布矩阵；Ｂｆａ 表示控制输入故障；Ａ表示

系统矩阵；Ｃ表示测量 矩 阵；ｗｘ、ｗａ 和ｖ是 彼 此 不 相 关 的 零

均白噪声，对应的协方差矩阵分别为Ｑａｘ＞０，Ｑａ＞０，Ｒ＞０。
假设控制输入时滞为τ，而且满足

τ＜Ｔ
式中，Ｔ为 离 散 控 制 系 统 的 采 样 时 间。考 虑 时 间 延 迟 之 后

一个采样周期内控制信号记为

ｕｔ ＝
ｕｋ－１，ｔ∈ ［ｋＴ，ｋＴ＋τｋ］

ｕｋ，ｔ∈ ［ｋＴ＋τｋ，（Ｋ＋１）Ｔ
烅
烄

烆 ］

　　在这种控制输入 条 件 下，离 散 的 控 制 系 统 状 态 方 程 可

记为

ｘｋ＋１ ＝Φｘｋ＋Θ０（τｋ）（ｕｋ＋ｆａｋ）＋Θ１（τｋ）（ｕｋ－１＋ｆａｋ－１）＋ｗｘｋ
（２）

其中

Φ＝ｅ　ＡＴ （３）

Θ０（τｋ）＝∫
Ｔ－τｋ

０
ｅ　Ａｓ　Ｂｄｓ，Θ１（τｋ）＝∫

Ｔ

Ｔ－τｋ
ｅ　Ａｓ　Ｂｄｓ （４）

　　对于形如式（１）的系统模型，可以直接利用上式进行离

散化。

令

Θ（τｋ）＝∫
Ｔ

０
ｅ　Ａｓ　Ｂｄｓ＝Θ０（τｋ）＋Θ１（τｋ）

则状态方程可以重新写为

ｘｋ＋１ ＝Φｘｋ＋Θ（τｋ）（ｕｋ＋ｆａｋ）＋Θ１（τｋ）（Δｕｋ＋Δｆａｋ）＋ｗｘｋ
其中

Δｕｋ ＝ｕｋ－１－ｕｋ，Δｆａｋ ＝ｆａｋ－１－ｆａｋ
又由于

Θ１（τｋ）＝∫
Ｔ

Ｔ－τｋ
ｅＡｓ　Ｂｄｓ＝Ａ－１（１－ｅ－Ａτｋ）ｅＡＴＢ≈ΦＢτｋ

状态方程可以写为

ｘｋ＋１ ＝Φｘｋ＋Θ（τｋ）ｕｋ＋Θ（τｋ）ｆａｋ＋ΦＢ（Δｕｋ＋Δｆａｋ）τｋ＋ｗｘｋ
　　状态方程中的ΦＢΔｕｋτｋ 类似一个未知的输入，从而令

Ωｋ ＝ ［ΦＢ（Δｕｋ＋Δｆａｋ） Θ（τｋ）］，ρｋ ＝
τｋ
ｆ［ ］ａ
ｋ

（５）

则最终状态方程为

ｘｋ＋１ ＝Φｘｋ＋Θ（τｋ）ｕｋ＋Ωｋρｋ＋ｗｘｋ

ρａｋ＋１ ＝ρａｋ＋ｗａｋ
ｙｋ ＝Ｃｋｘｋ＋ｖ
烅
烄

烆 ｋ

（６）

２　含执 行 机 构 故 障 的 卫 星 姿 态 控 制 系 统 的

建模

　　卫 星 姿 态 用 欧 拉 角 表 示，，θ和 分 别 被 称 为 滚 动 角、
俯仰角和偏航角，记为

α＝ ［ θ ］Ｔ （７）
设卫星本体相对惯性系的角速度为

ω＝ ［ωｘ ωｙ ωｚ］Ｔ （８）
定义卫星转动角动量为Ｈ，卫星姿态动力学方程表示为

Ｈ ＝ｕ－ω×Ｈ＋Ｔｄ （９）
式中，ｕ和Ｔｄ 分 别 为 星 体 所 受 控 制 力 矩 和 外 部 干 扰 力 矩，
分别记为

ｕ＝ ［ｕｘ ｕｙ ｕｚ］Ｔ （１０）

Ｔｄ ＝ ［Ｔｄｘ Ｔｄｙ Ｔｄｚ］Ｔ （１１）

　　定义轨道角速度为

ωｏ ＝ ［０ －ωｏ ０ ］Ｔ （１２）

　　忽略转动 惯 量 矩 阵 中 的 惯 量 积，动 力 学 方 程 式（９）展

开为

Ｉｘ
¨
－ωｏ（Ｉｘ－Ｉｙ＋Ｉｚ）

·
＋４ω２ｏ（Ｉｙ－Ｉｚ）＝ｕｘ＋Ｔｄｘ

Ｉｙ̈θ＋３ω２ｏ（Ｉｘ－Ｉｚ）θ＝ｕｙ＋Ｔｄｙ

Ｉｚ¨＋ωｏ（Ｉｘ－Ｉｙ＋Ｉｚ）
·

＋ω２ｏ（Ｉｙ－Ｉｘ） ＝ｕｚ＋Ｔ

烅

烄

烆 ｄｚ

（１３）

　　将式（１３）整理成矩阵的形式为

Ａ２̈α＋Ａ１α＋Ａ０α＝ＧｄＴｄ＋Ｇｕｕ （１４）
式中

Ａ０ ＝ω２ｏ
４（Ｉｙ－Ｉｚ）

３（Ｉｘ－Ｉｚ）

Ｉｙ－Ｉ

熿

燀

燄

燅ｘ

Ａ１ ＝ωｏ
－Ｉｘ＋Ｉｙ－Ｉｚ

０
Ｉｘ－Ｉｙ＋Ｉ

熿

燀

燄

燅ｚ

Ａ２ ＝ｄｉａｇ（Ｉｘ，Ｉｙ，Ｉｚ），Ｇｄ ＝Ｇｕ ＝Ｉ３×３ （１５）

　　采用反作用飞轮 作 为 系 统 的 执 行 机 构，采 用 星 敏 感 器

测量卫星的姿态角 信 息，陀 螺 测 量 姿 态 角 速 度 信 息。令 状
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态变量为

ｘ＝ α
［］α （１６）

　　根据卫星姿态动 力 学 方 程 式（１３），不 考 虑 外 部 干 扰 力

矩，仅考虑高斯白噪声影响，建立系统状态方程为
ｘ＝Ａｘ＋Ｂｕ＋ｗｘ （１７）

式中

Ａａ ＝ ０３×３ Ｉ３×３
－Ａ－１２Ａ０ －Ａ－１２Ａ［ ］

１

，Ｂａ ＝ ０３×３
Ａ－１２ Ｇ［ ］

ｕ

　　在上述状态方程 中 考 虑 执 行 机 构 故 障 时，卫 星 姿 态 控

制系统的状态方程能够写为式（１）的形式
ｘ＝Ａｘ＋Ｂｕ＋Ｂｆａ＋ｗｘ （１８）

式中，ｆａ 为３×１的矩阵。
由于系统的状态均可观测，因此系统的观测方程为

ｙ＝Ｃｘ＋ｖ （１９）
式中，Ｃ是６×６的单位矩阵；ｖ是白噪声。将状态方程观测

方程离散化后得到形如式（６）的形式。

３　执行机构故障估计

通常采用扩展状态观测器／滤波器进行线性／非线性系

统的状态／参数估计。然而，由于大多数动态系统都可以描

述成偏差分离的形 式，在 过 去 的４０年 里，Ｆｒｉｅｄｌａｎｄ的 偏 差

分离原理也广泛地应用于各类线性／非线性系统状态／参数

估计。本文也将采用 这 一 方 法 进 行 执 行 机 构 故 障 估 计，在

线性系统状态和参数 估 计 方 法 的 基 础 上，根 据 确 定 性 等 价

原理，将非线性项Ａｋ（ｘｋ）中的状态值ｘｋ 利用状态估计值ｘ^ｋ
代替，珦Φ＝ｅＡｋ（

珟ｘｋ）Ｔ，详细迭代过程为

ρ^ｋ＋１｜ｋ ＝ρ^ｋ｜ｋ；Ｐａｋ＋１｜ｋ ＝Ｐａｋ｜ｋ＋Ｑａ

ρ^ｋ＋１｜ｋ＋１ ＝ρ^ｋ＋１｜ｋ＋Ｋａｋ＋１（ｙｋ＋１－Ｃｋ＋１珘ｘｋ＋１｜ｋ－Ｈｋ＋１｜ｋ^ρｋ｜ｋ）

Ｋａｋ＋１ ＝Ｐａｋ＋１｜ｋＨＴ
ｋ＋１｜ｋ（Ｈｋ＋１｜ｋＰａｋ＋１｜ｋＨＴ

ｋ＋１｜ｋ＋
Ｃｋ＋１珟Ｐｘｋ＋１｜ｋＣＴｋ＋１＋Ｒａｋ＋１）－１

Ｐａｋ＋１｜ｋ＋１ ＝ （Ｉ－Ｋａｋ＋１Ｈｋ＋１｜ｋ）Ｐａｋ＋１｜

烅

烄

烆 ｋ

（２０）

　　状态变量的无偏估计为

珘ｘｋ＋１｜ｋ ＝Φ珘ｘｋ｜ｋ＋Θ（τｋ）ｕｋ＋Ｗｋ^ρｋ｜ｋ－Ｖｋ＋１｜ｋ^ρｋ｜ｋ
珟Ｐｘｋ＋１｜ｋ ＝Φ珟Ｐｘｋ｜ｋΦＴ＋Ｑａｘ＋ＷｋＰａｋ｜ｋＷＴ

ｋ －Ｖｋ＋１｜ｋＰａｋ＋１｜ｋＶＴ
ｋ＋１｜ｋ

珘ｘｋ＋１｜ｋ＋１ ＝珘ｘｋ＋１｜ｋ＋珟Ｋｘｋ＋１（ｙｋ＋１－Ｃｋ＋１珘ｘｋ＋１｜ｋ）
珟Ｋｘｋ＋１ ＝珟Ｐｘｋ＋１｜ｋＣＴｋ＋１（Ｃ１，ｋ＋１珟Ｐｘｋ＋１｜ｋＣＴｋ＋１＋Ｒｘｋ＋１）－１

珟Ｐｘｋ＋１｜ｋ＋１ ＝ （Ｉ－珟Ｋｘｋ＋１Ｃｋ＋１）珟Ｐｘｋ＋１｜

烅

烄

烆 ｋ

（２１）

　　建立未知常数偏 差、输 入 时 滞 与 状 态 变 量 之 间 的 耦 合

关系

Ｗｋ ＝珦ΦＶｋ｜ｋ－Ωｋ
Ｖｋ＋１｜ｋ ＝ＷｋＰａｋ｜ｋ（Ｐａｋ＋１｜ｋ）－１

Ｈｋ＋１｜ｋ ＝Ｃｋ＋１Ｖｋ＋１｜ｋ
Ｖｋ＋１｜ｋ＋１ ＝Ｖｋ＋１｜ｋ－珟Ｋｘｋ＋１Ｈｋ＋１｜

烅

烄

烆 ｋ

（２２）

　　此时，利用式（２０）～式（２２）可 以 得 到 经 过 补 偿 的 状 态

估计值以及协方差矩阵

ｘ^ｋ＋１｜ｋ＋１ ＝珘ｘｋ＋１｜ｋ＋１＋Ｖｋ＋１｜ｋ＋１^ρｋ＋１｜ｋ＋１

Ｐｋ＋１｜ｋ＋１ ＝珟Ｐｘｋ＋１｜ｋ＋１＋Ｖｋ＋１｜ｋ＋１Ｐａｋ＋１｜ｋ＋１ＶＴ
ｋ＋１｜ｋ＋

烅
烄

烆 １

（２３）

　　以上迭代过程可 以 得 到 状 态 变 量 估 计 值，即 姿 态 角 和

姿态角速度、控制输入时滞τｋ 以及执行机构故障Θ（τｋ）ｆａｋ。

４　数学仿真验证

在 Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ下 建 立 卫 星 姿 态 动 力 学 方 程、执

行机构模型（含故障）、敏 感 器 模 型 以 及 一 个ＰＤ控 制 器 模

型，将前 文 所 述 的 执 行 机 构 故 障 估 计 器 与 之 组 成 闭 环 控

制 系 统，将 执 行 机 构 故 障 估 计 器 的 状 态 估 计 结 果 作 为

ＰＤ控 制 器 的 输 入，通 过 闭 环 仿 真 验 证 执 行 机 构 故 障 估

计 器 在 卫 星 姿 态 控 制 系 统 执 行 机 构 故 障 诊 断 中 应 用 的

有 效 性。

卫星姿态控制系统的仿真参数如下：

（１）ＰＤ控制器的参数分别为

Ｋｐ ＝８０３×３
Ｉ３×

熿

燀

燄

燅３
，ＫＤ ＝１５Ｉ３×３

０３×

熿

燀

燄

燅３

　　（２）仿真步长为：０．２５ｓ；

（３）星体主惯量矩阵取为

Ｉｂ ＝
３０　 ０．５０ ．５

０．５ ３００ ．５

０．５　０　．

熿

燀

燄

燅５３０

ｋｇ·ｍ２

　　（４）飞 轮 最 大 角 动 量 为：±１．２５Ｎ·ｍ·ｓ（飞 轮 转

速±６　０００ｒｐｍ时）；

（５）飞轮最大输出力矩为：０．１Ｎ·ｍ；

（６）初始姿态角速度

ω０ ＝ ［－０．００５，０．００７，－０．００３］Ｔｒａｄ／ｓ；

　　（７）初始姿态角：α０＝［－０．０５，０．１，０．１］Ｔ；

（８）卫星轨道角速度：ωｏ＝０．００１ｒａｄ／ｓ；

（９）状态变量初始值：ｘ０＝０６×１，ｆ０＝０６×１；

（１０）传播矩阵初始值：Ｐｘ０＝Ｉ６×６，Ｐａ０＝Ｉ６×６；

（１１）协方差矩阵

Ｑａｘ ＝ｄｉａｇ（［０．００１２×［１，１，１］，０．００１２×［１，１，１］］）

Ｑａ ＝ｄｉａｇ（［０．１２，０．０１２，０．０１２，０．０１２］）

Ｒ＝０．００１２×ｄｉａｇ（［１，１，１，１，１，１］）

　　卫星的执行机构的故障具体表现为执行机构输入命令

与实际输出之间的差别。飞轮的加性故障体现为摩擦力矩

的突然增大、电子元器 件 失 效 等 导 致 的 飞 轮 输 出 力 矩 的 增

大或者减小，仿真中共设置了两个加性故障，第一次的故障

出现在ｘ轴，－０．０５Ｎ·ｍ，时 间 是 从６０ｓ到２５０ｓ；第 二 次

的故障出现在ｙ轴，０．０３Ｎ·ｍ，时间是３００ｓ到４５０ｓ。故

障估计结果如图１所示，执行机构输出力矩仿真结果如图２
所示。
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图１　执行机构故障估计结果

图２　执行机构输出力矩

实际的卫星姿态 控 制 系 统 的 控 制 周 期 比 较 长，如 果 能

够估计出来控制时滞的大小，然后对其进行补偿，将能够显

著改善控制系统的性能。在仿真验证中加入的控制时滞大

小为０．０４ｓ，利用二阶Ｋａｌｍａｎ滤波算法估计出来的时滞大

小如图３所 示。由 图３可 知，时 滞 的 估 计 结 果 还 是 比 较 满

意的，但需要较长时间才能趋于真实值。卫星姿态角、姿态

角速度仿真结果分别如图４和图５所示。

图３　输入时滞估计结果

５　半物理仿真验证

“快舟一号”卫 星 控 制 系 统 半 物 理 仿 真 平 台 如 图６所

示，该平台验证了“快 舟 一 号”卫 星 姿 态 控 制 精 度 能 满 足 飞

行任务的高精度控 制 要 求。该 仿 真 平 台 采 用 的 飞 轮、陀 螺

均为型号卫星正样备 份 产 品，该 平 台 能 提 供 一 个 真 实 的 卫

星实验验证系统。仿 真 平 台 总 体 结 构 如 图７所 示，是 基 于

ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ在ｘＰＣ目标实时环境下开发的实时仿

真平台，可以很方便地完成执行机构故障诊断、姿态控制系

统测试。

图４　姿态角

图５　姿态角速度

图６　半物理仿真平台

半物理仿真的试 验 方 案 为：利 用 气 浮 转 台 模 拟 卫 星 绕

俯仰轴的转动，另 外 两 个 轴 为 数 学 模 型。俯 仰 轴 的 角 度 由

转台测角仪测量，角速度由光纤陀螺测量，在气浮转台上配

置两个反作用飞轮，一个作为执行机构，另一个用于模拟执

行机构故障（也可采用地面控制台模拟飞轮故障）。仿真采
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用的两个飞轮是试验三号卫星反作用飞轮正样备份件。真

实的敏感器、执行机构、气 浮 转 台、“快 舟 一 号”卫 星 姿 态 控

制算法以及本文设计的执行机构故障估计器组成了俯仰通

道闭环半物理仿真系统。俯仰通道初始角度和角速度均为

零，目标 姿 态 角 为１０°，目 标 姿 态 角 速 度 为０。控 制 周 期

５００ｍｓ，数据采样周期５０ｍｓ。

图７　半物理仿真系统总体结构图

飞轮模拟执行机构故障的实际输出结果如图８所示，模
拟两段加性故障，一段为３２．２５ｓ至８２．１０ｓ，＋０．０１Ｎ·ｍ，
第二段为８２．１５ｓ至仿真结束，－０．０１Ｎ·ｍ。基于本文偏差

分离原理的执行机构故障估计结果如图９所示，同时估计出

的时滞如图１０所 示。图１１为 俯 仰 轴 姿 态 角 信 息，为 了 保

持数据的真实性，未处理图中的野值点。图１２为俯仰轴姿

态角速度信息。

图８　飞轮模拟执行机构故障输出

图９　执行机构故障估计结果

图１０　时滞估计结果

图１１　姿态角

图１２　姿态角速度

６　仿真结果分析

在数学仿真中，如图１和图２所示，故障估计算法能准

确估计出执行机构故障，如图３所示，故障估计算法能准确

估计出时滞的大小，但估计结果达到稳态值的时间较长，如

图４和图５所示，由 执 行 机 构 估 计 器、ＰＤ控 制 算 法 以 及 卫

星姿态动力学组成的 闭 环 数 学 仿 真 系 统，能 够 准 确 估 计 出

执行机构故障、时滞 外，还 能 保 持 卫 星 的 姿 态 稳 定，卫 星 的

姿态稳定度长时间内 不 受 执 行 机 构 加 性 故 障 影 响，但 姿 态

指向精度持续受到执行机构加性故障影响。

在半物理仿真中，如图８和图９所示，故障估计算法能

准确估计飞轮模拟的 故 障，虽 然 仿 真 曲 线 不 如 数 学 仿 真 曲

线理想，但其趋于稳 态 值 的 时 间 短，具 有 实 际 应 用 价 值，如

图１０所示，故障估 计 算 法 能 准 确 估 计 出 时 滞，且 与 数 学 仿

真结果图３一样，其趋于稳态值的时间较长，而且通过仿真
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发现，当时滞参数小于一个控制周期时，其对姿态控制系统

的影响很小，其原因为 单 个 卫 星 姿 态 控 制 时 受 时 滞 影 响 的

因素较少，而该方法应 用 于 编 队 卫 星 飞 行 控 制 时 效 果 应 更

明显。

如图１１和图１２所示，与数学仿真结果一致，本俯仰轴

半物理仿真系统能够 准 确 估 计 飞 轮 模 拟 的 执 行 机 构 故 障、

输入时滞，且俯仰轴姿态控制稳定，姿态指向精度持续受到

执行机构加性故障影 响，姿 态 稳 定 度 长 时 间 内 不 受 执 行 机

构加性故障影响。

以文献［１８］为例，本 文 研 究 结 果 与 作 者 前 期 同 类 文 献

相比，本文设计的方法可直接得到故障的大小，而此前作者

的同类研究是利用偏差分离原理建立基于有效性因子的故

障模型，然后利用有效 性 因 子 的 变 化 作 为 控 制 器 设 计 的 依

据，其研究重点为故障 诊 断 与 容 错 控 制 的 集 成 性 以 及 控 制

系统的鲁棒性，但 无 法 准 确 得 到 故 障 的 大 小。本 文 结 合 前

期理论研究和实际工 程 需 要，设 计 基 于 偏 差 分 离 原 理 的 故

障诊断方法，克服了前 期 研 究 方 法 无 法 准 确 得 到 故 障 大 小

这一缺陷，除了估计出系统状态，还可直接估计出控制输入

故障，可便于直接对故障器件进行隔离，此外本文方法还能

同时估计出输入时滞，经 过 实 际 型 号 的 半 物 理 仿 真 系 统 验

证说明其具有实际应用价值。

文中采用姿态角 表 示 卫 星 姿 态，采 用 姿 态 四 元 数 建 立

系统模型时，文中所述方法同样适用。

７　结　论

基于偏差 分 离 原 理 进 行 控 制 输 入 故 障 和 输 入 时 滞 估

计，原理简单，易于应用。本文建立了含有控制输入故障和

输入时滞的线性系统 模 型，针 对 该 模 型 利 用 偏 差 分 离 原 理

设计了故障估计算法，并 针 对 性 地 将 这 一 算 法 应 用 到 了 卫

星姿态控制系统中，数 学 仿 真 和 半 物 理 仿 真 验 证 了 将 其 应

用于卫星姿态控制系 统 时 的 可 行 性 和 有 效 性，未 来 有 望 实

现实际工程应用，提高 卫 星 姿 态 控 制 系 统 的 可 靠 性 和 时 效

性。根据故障的表示 方 法，故 障 能 够 分 为 乘 性 故 障 与 加 性

故障，本文考虑的是 加 性 故 障，但 同 样 适 用 于 乘 性 故 障，仅

需修改系统模型中的故障模型表示方法。
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