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基于犈犓犉的航天器姿态确定算法及精度分析

王　谦，李新洪，贺广松，张治彬，安继萍
（航天工程大学 航天装备系，北京　１０１４１６）

摘要：采用陀螺和星敏感器组合的方式来进行航天器姿态确定；首先建立了陀螺和星敏感器的测量模型，选择以四元数作为描述航

天器姿态的参数，详细推导了在小偏差下以误差姿态角和陀螺常值漂移误差为状态量的滤波状态方程，并且以星敏感器的测量残差作为

量测量，采用扩展卡尔曼滤波 （ＥｘｔｅｎｄｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，ＥＫＦ）算法进行姿态确定；然后进行了仿真分析，仿真结果表明：该算法可以

达到较高的姿态确定精度；最后对影响姿态确定精度的硬件因素和软件因素进行了定量的数据分析，得出了有一定意义的结论，从而为

工程实践提供理论支持。

关键词：航天器姿态确定；姿态敏感器；ＥＫＦ滤波；精度分析
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０　引言

姿态确定系统是航天器姿态控制系统中的必要组成部分，

对姿态控制精度及载荷能否有效工作起决定性的作用。姿态确

定系统的主要任务是通过姿态敏感器测量信息精确估计航天器

的三轴姿态与姿态角速度，一方面为姿态控制提供反馈信息，

以便更好、更准确地对航天器姿态实施控制，另一方面提供给

有效载荷使用。

一套完整的姿态确定系统包括姿态敏感器和姿态控制算

法。姿态敏感器是用来测量航天器相对与某一基准方位的姿态

信息，但其测量到的结果并不一定是航天器的真实姿态信息，

通常存在误差，而姿态确定算法是通过某种方法，将姿态敏感

器的测量信息进行处理，得到航天器姿态。一般有两种方

法［１］，一种是确定性方法也称为几何算法，是根据一组矢量测

量值，求解航天器的姿态矩阵。其优点是无需知道姿态的先验

信息，并且其结果具有明显的物理或几何意义。但很难克服像

姿态敏感器的测量误差、偏置误差和安装误差之类的参考矢量

的不确定性，不易建立包括这些不确定性在内的姿态确定模型

及加权处理不同精度的测量值。另一种是状态估计法也称递推

滤波算法，通过建立状态量的状态变化方程和观测方程，应用

估计算法，根据观测信息估计出状态量［１］。在航天器姿态确定

中，根据航天器的姿态运动学模型和姿态动力学模型建立航天

器姿态变化的状态方程，根据一个时变的矢量测量来估计航天

器姿态。其优点是被估计量不局限于姿态参数，矢量观测中的

一些不确定参数，如敏感器误差也可以作为状态量进行估计。

这样，在一定程度上就可以消除一些测量不确定因素，从而提

高姿态确定精度。相比于确定性方法，状态估计方法提高了姿

态确定的精度。

目前，高精度航天器姿态确定系统通常多采用陀螺和星敏

感器组合的形式来测量航天器的姿态信息，利用滤波技术进行

数据处理，从而确定航天器的姿态。本文通过对陀螺和星敏感

器组合进行航天器姿态确定方式的建模，以误差姿态角和陀螺

常值漂移误差为状态量，以星敏感器测量残差为量测量，采用

ＥＫＦ算法进行姿态确定。而后，通过对影响姿态确定精度的

因素进行了定量的仿真分析，得到了不同影响因素对姿态确定

的作用效果，为航天器姿态确定系统工程设计提供了一定的理

论依据。

１　姿态敏感器测量模型

１１　陀螺模型

航天器的转动角速度可以通过直接或间接的方法获得。直

接方法是指利用某些测量设备直接测量，而间接方法是指使用

某些软件算法估计得到［２４］。本文采取直接测量的方式。三轴

角速率陀螺是一个采用连续测量方式的常见测速设备，其角速

率观测模型［５］如下：

ω犵 ＝ω＋ξ＋ν犵 （１）
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
ξ＝νξ （２）

式中，ω犵 为航天器角速度的测量值；ω为航天器角速度的真实

值；ξ为陀螺速率漂移参数 （ｒａｄ／ｓ或ｄｅｇ／ｓ）；ν犵 为陀螺的随机

测量噪声，可近似看作均值为零，方差为σ２犵 的高斯白噪声；νξ
为常漂参数随机驱动噪声，可近似为均值为零，方差为σ２ξ 的

高斯白噪声。

１２　星敏感器模型

本文采用利用ＣＣＤ星图识别方式工作的星敏感器。为了

使研究简化，假设星敏感器在安装时均安装在惯量主轴上，没

有安装误差。则星敏感器的测量方程可以写成：
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（３）

式中，φ狊，θ狊，ψ狊 为星敏感器测量到的航天器的姿态角，νφ，νθ，νψ
为３个通道的测量噪声，假设它们都是均值为零的高斯白

噪声。

２　姿态确定算法及仿真

对于航天器的姿态确定问题而言，由于描述航天器姿态的

系统和测量模型一般是非线性的，所以姿态确定问题通常可以

归结为一个非线性滤波问题。ＥＫＦ算法是解决姿态确定问题

的比较传统的方法。本节采用四元数作为姿态参数，建立误差

四元数的状态方程，以姿态四元数和陀螺漂移作为待估计

状态。

２１　航天器姿态运动学模型

定义航天器姿态四元数为狇＝ 狇０ 狇［ ］
犜 犜，其中狇０ 表示标

量部分，狇表示矢量部分。

则航天器姿态运动学方程［６］为：

狇＝
１

２
Ξ（狇）ω犫狅 ＝

１

２
Ω（ω犫狅）狇 （４）

ω犫狅 ＝ω－犜犫狅（狇犫狅）ω狅犻 （５）

式中，Ξ（狇）＝
－狇

Τ

狇０犐３×３＋狇［ ］× ，Ω（ω犫狅）＝
０ －ωΤ犫狅

ω犫狅 －ω×［ ］犫狅
ω犫狅 表示姿态角速度矢量，ω为航天器本体坐标系相对于地

心惯性坐标系的角速度，ω狅犻表示航天器的轨道角速度在ＬＶＬＨ

坐标系中的矢量，犜犫狅（狇犫狅）表示四元数狇犫狅 所描述的姿态的坐标

转换矩阵，其表达式为：

犜犫狅（狇犫狅）＝

２（狇
２
０＋狇

２
１）－１ ２（狇１狇２＋狇０狇３） ２（狇１狇３－狇０狇２）

２（狇１狇２－狇０狇３） ２（狇
２
０＋狇

２
２）－１ ２（狇２狇３＋狇０狇１）

２（狇１狇３＋狇０狇２） ２（狇２狇３－狇０狇１） ２（狇
２
０＋狇

２
３）－

熿

燀

燄

燅１

（６）

　　又由四元数的乘法运算规则可将运动学方程改写为：

狇＝
１

２
狇

０

ω［ ］犫狅 （７）

　　其中：“ ”表示四元数相乘。

对上式积分就可得到姿态四元数，但由于陀螺测量的航天

器的角速度中含有漂移误差、测量误差等，因而只能得到其估

计值狇^、^ω犫狅，两者依然满足姿态运动学方程：

狇^
·

＝
１

２
狇^

０

ω^［ ］犫狅 ＝
１

２
Ω（^ω犫狅）^狇 （８）

　　其中：符号 “^”表示估计值。

为了避免姿态四元数范数的约束条件，用四元数的乘法来

定义实际四元数与估计四元数间的误差四元数为：

Δ狇＝狇狇^
 （９）

　　其中：Δ狇＝ Δ狇０ Δ狇１ Δ狇２ Δ狇［ ］３
Τ，^狇 表示狇^的共轭四

元数，^狇 ＝ 狇^０ －^狇［ ］
Τ Τ，对于共轭四元数有如下性质：

狇^狇^
 ＝ ［ ］１ ０ ０ ０ Τ （１０）

２２　滤波状态方程和量测方程

由于四元数４个参数中有一个是冗余量，这会导致在使用

ＥＫＦ进行姿态估计时，状态协方差矩阵产生奇异，因此，需

要进一步对系统做处理，使其降阶。

因此，对式 （９）两边进行求导可得：

Δ狇＝狇狇^
 ＋狇狇^

·
 （１１）

　　再对式 （１０）两边进行求导可得：

狇^
·

狇^
 ＋^狇狇^

·
 ＝０ （１２）

　　将式 （８）代入上式得：

１

２

０

ω^［ ］犫狅 ＋^狇狇^
 ＝０ （１３）

　　则：

狇^
·
 ＝－

１

２
狇^



０

ω^［ ］犫狅 （１４）

　　将以上所得代入式 （１１）可得误差四元数的微分方程：

Δ狇＝狇狇^
 ＋狇狇^

·
 ＝

１

２

０

ω［ ］犫狅 狇狇^
 －狇

１

２
狇^



０

ω^［ ］犫狅 ＝

１

２

０

ω［ ］犫狅 Δ狇－
１

２
Δ狇

０

ω^［ ］犫狅 （１５）

　　又因为：

Δω犫狅 ＝ω犫狅 －ω^犫狅 （１６）

　　将其带入式 （１５）中整理可得：

Δ狇＝狇狇^
 ＋狇狇^

·
 ＝

１

２

０

Δω犫狅 ＋ω^［ ］犫狅 Δ狇－
１

２
Δ狇

０

ω^［ ］犫狅 ＝

１

２

０

ω^［ ］犫狅 Δ狇－
１

２
狇

０

ω^［ ］犫狅 Δ狇＋
１

２

０

Δω［ ］犫狅 Δ狇＝

－
０

ω^×犫狅Δ［ ］狇 ＋
１

２

０

Δω［ ］犫狅 Δ狇 （１７）

　　又由于误差四元数为小角度偏差量，可近似为：

Δ狇＝ Δ狇０ Δ狇１ Δ狇２ Δ狇［ ］３
Τ
≈ ［ ］１ ０ ０ ０ Τ （１８）

　　则：

Δ狇≈－
０

ω^×犫狅Δ［ ］狇 ＋
１

２

０

Δω［ ］犫狅 （１９）

　　将式 （１８）带入到式 （６）中得：

犜犫狅（Δ狇犫狅）＝

１ ２狇３ －２狇２

－２狇３ １ ２狇１

２狇２ －２狇１

熿

燀

燄

燅１

＝犐３×３－２Δ狇
×
犫狅 （２０）

　　又根据式 （５）可得：

ω^犫狅 ＝ω^－犜犫狅（^狇犫狅）ω狅犻 （２１）

　　而：

犜犫狅（狇犫狅）＝犜犫狅（Δ狇犫狅）犜犫狅（^狇犫狅） （２２）

　　则：

Δω犫狅 ＝Δω＋２狇
×
犫狅犜犫狅（^狇犫狅）ω狅犻 ≈Δω （２３）
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　　由陀螺测量的数学模型式 （１）和 （２）可得：

Δω＝ω－ω^＝ （ω犵－ξ－ν犵）－（ω犵 －^ξ）＝－（Δξ＋ν犵）

（２４）

　　其中：

Δξ＝ξ－^ξ

　　将上式代入式 （１９）中，有：

Δ狇＝－
０

ω^×Δ［ ］狇 －
１

２

０

Δξ＋ν［ ］犵 （２５）

　　即：

Δ狇＝－ω^
×Δ狇－

１

２
（Δξ＋ν犵） （２６）

　　由上式可以看出，误差四元数自然降阶为３个独立变量，

从而避免了因系统冗余而导致的系统协方差矩阵奇异问题。

又由于在小偏差条件下有：

Δ狇≈
１

２
Δφ Δθ Δ［ ］ψ （２７）

　　令Δα＝ ［Δφ Δθ Δψ］。

其中：ψ、θ、φ是按照犣－犢－犡转序定义的欧拉角，则将其

代入方程 （２６）中可得：

Δα＝－ω^×Δα－（Δξ＋ν犵） （２８）

　　由星敏感器的测量原理可知，星敏感器的估计输出为：

＾
φ

θ^

＾

熿

燀

燄

燅ψ

＝
熿

燀

燄

燅

φ

θ

ψ

＋

Δφ

Δθ

Δ

熿

燀

燄

燅ψ

（２９）

　　其中：Δφ、Δθ、Δψ为姿态角估计误差。定义星敏感器的测

量残差为星敏感器的测量值与估计值之差，即：

δφ

δθ

δ

熿

燀

燄

燅ψ

＝

φ狊

θ狊

ψ

熿

燀

燄

燅狊

－

＾
φ

θ^

＾

熿

燀

燄

燅ψ

＝

Δφ

Δθ

Δ

熿

燀

燄

燅ψ

＋

νφ

νθ

ν

熿

燀

燄

燅ψ

（３０）

　　以Δα和Δξ为状态量，即犡＝ ΔαΤ Δξ［ ］
Τ Τ，取星敏感器

的测量残差为观测变量，即犢 ＝ δφ δθ δ［ ］ψ 。

则系统的状态方程为：

犡（狋）＝犉（狋）犡（狋）＋犌（狋）狑（狋） （３１）

　　其中：

犉（狋）＝
－ω×犫狅 －犐３×３

０３×３ ０３×［ ］３

，犌（狋）＝
－犐３×３ ０３×３

０３×３ 犐３×［ ］３ ，

狑（狋）＝
ν犵

ν［ ］ξ
　　系统的量测测方程为：

犢（狋）＝

Δφ

Δθ

Δ

熿

燀

燄

燅ψ

＋

νφ

νθ

ν

熿

燀

燄

燅ψ

＝犎（狋）犡（狋）＋να（狋） （３２）

　　其中：犎（狋）＝ ［犐３×３ ０３×３］。

２３　犈犓犉姿态确定算法

根据上面推导出的状态方程和观测方程，应用ＥＫＦ算法

对航天器的姿态进行估计和确定，其具体流程如下：

１）初始条件设定：

犡（狋０）＝ ［０６×１］犘（狋０）＝犘０

　　２）进行滤波更新：

利用ＥＫＦ算法的更新方程
［７］进行状态更新和协方差更新，

同时计算滤波增益。

犘－狋
犽＋１
＝Φ（狋犽，狋犽＋１）犘

＋
狋
犽
ΦΤ（狋犽，狋犽＋１）＋Γ（狋犽，狋犽＋１）犙狋犽Γ

Τ（狋犽，狋犽＋１）

犓狋
犽＋１
＝犘－狋

犽＋１
犎Τ狋
犽＋１
（犎狋

犽＋１
犘－狋
犽＋１
犎Τ狋
犽＋１
＋犚狋

犽＋１
）－１

犘狋
犽＋１
＝ （犐－犓狋

犽＋１
犎狋
犽＋１
）犘－狋

犽＋１
（犐－犓狋

犽＋１
犎狋
犽＋１
）Τ＋

犓狋
犽＋１
犚狋
犽＋１
犓Τ狋
犽＋１

犡^狋
犽＋１
＝犡^－狋

犽＋１
＋犓狋

犽＋１
（犢狋

犽＋１
－犎狋

犽＋１
犡^－狋
犽＋１

烅

烄

烆 ）

（３３）

式中，Φ（狋犽，狋犽＋１）为状态转移矩阵，犙狋犽
为系统状态噪声矩阵，

犚狋
犽
为系统观测噪声矩阵：

Φ（狋犽，狋犽＋１）＝犲
犉（狋）Δ狋

≈犐６×６＋犉（狋犽）Δ狋＋
Δ狋
２

２
犉（狋犽）

２
＋

…Γ（狋犽，狋犽＋１）＝∫
狋
犽＋１

狋
犽

Φ（狋犽，τ）犌（τ）ｄτ＝犌（τ）Δ狋＋

１

２
犌（τ）犉（狋犽）Δ狋

２
＋
１

６
犌（τ）犉（狋犽）

２
Δ狋
３
犙狋
犽
＝

Δ狋
σ
２
犵犐３×３ ０３×３

０３×３ σ
２
ξ犐３×［ ］３ 犚狋犽＋１ ＝σ

２
α犐３×３

　　其中：Δ狋为滤波周期。

３）校正姿态四元数和陀螺漂移：

当得到偏差量的估计值之后，真实状态的估计值为：

狇^
＋
狋
犽
＝

１

１

２
Δα＋狋

熿

燀

燄

燅犽
狇^

－
狋
犽 ≈狇^

－
狋
犽
＋
１

２
Δ狋

０

ω^犫狅（狋犽［ ］） 狇^－狋犽 ＝

狇^
－
狋
犽
＋
１

２
Δ狋Ω（^ω犫狅（狋犽））^狇－狋

犽
（３４）

ξ
＋
狋
犽
＝ξ

－
狋
犽
＋Δξ

＋
狋
犽

（３５）

　　由于姿态四元数只是在一阶小量偏差的条件下满足范数条

件，状态更新之后还需将其进行范数归一化处理：

狇^
＋
狋
犽
＝
狇^
＋
狋
犽

狇^
＋
狋
犽

（３６）

　　４）回到步骤２），进行下一周期，重复以上步骤。

２４　犈犓犉姿态确定算法仿真计算及结果分析

对于三轴稳定航天器，采用经典的ＰＤ反馈控制器，其中

航天器的转动惯量为犑＝ｄｉａｇ（５０ ４０ ８０）ｋｇ·ｍ
２，反馈增

益取犓１ ＝ｄｉａｇ （５０ ５０ ５０），犓２ ＝ｄｉａｇ （６ ６ ６），假设初

始姿态角和初始姿态角速度都为０，期望姿态角为 ［２０　２５　

３５］°，期望姿态角速度为０，进行姿态确定的仿真，采用的姿

态测量敏感器的参数及滤波初始值的设置如表１所示。

表１　陀螺、星敏感器相关参数以及滤波初值

陀螺 星敏感器

常值漂移：ξ＝［５ ５ ５］（°／ｈ）

测量噪声均方差：σ犵 ＝０．１（°／ｈ）

常值漂移均方差：σξ＝０．１（°／ｈ）

测量精度：ν＝１８″

采样频率为４Ｈｚ

犡^０＝犡^（０）＝ ［０ ０ ０ ０ ０ ０］犜

犘^０＝犘^（０）＝０．０１２犐６×６

＾
ξ（０）＝ ［４ ４ ４］犜 （°／ｈ）

狇^（０）＝ ［１ ０ ０ ０］犜

ω^（０）＝ ［０ ０ ０．００００７２７］（ｒａｄ／ｓ）

ω
犫狅
（０）＝ ［０ ０ ０］（ｒａｄ／ｓ）

滤波周期Δ狋＝０．２５ｓ

根据表１中的参数进行仿真实验，可得到以下结果：
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图１　姿态角确定误差

图２　姿态角速度确定误差

图３　陀螺漂移误差

由上面的仿真结果曲线可以看出，在姿态稳定之后，姿态

角的确定误差基本在１０″左右，姿态角速度的确定误差在１

（＂／ｓ）之内，可满足姿态确定的精度要求。同时，陀螺的常

值漂移误差在２×１０－４ （°／ｓ）左右。

３　姿态确定中的精度分析

由于姿态确定系统由姿态敏感器硬件和姿态控制算法软件

两部分组成，因此，影响姿态确定误差的主要因素必然分为由

硬件引起的误差和由软件引起的误差两部分构成。

３１　姿态敏感器对姿态确定精度的影响分析

由于本文采用的是基于陀螺和星敏感器组合进行姿态确定

的方法，因此，从星敏感器的测量精度、星敏感器的采样频率

和陀螺的测量精度几个方面进行对比分析，分别按照如下的条

件进行仿真实验：

Ｃａｓｅ１：仅改变星敏感器的测量精度，其余仿真条件不变，

得到如表３所示的仿真结果；

Ｃａｓｅ２：仅改变星敏感器的采样频率，其余仿真条件不变，

得到如表４所示的仿真结果；

Ｃａｓｅ３：仅改变陀螺的测量精度，其余仿真条件不变，得

到如表５所示的仿真结果；

表３　星敏感器测量精度对姿态确定精度的影响

星敏感器测量精度／（＂） ６ １２ １８ ２４

滚动角

俯仰角

偏航角

误差 ８．１９５８ １１．８１１６ １５．０３７８ １８．２５３６

均值 １．０８４ １．８５５２ ２．５１０６ ３．０８６７

误差 ８．１６９９ １１．４４２２ １５．８２８９ ２０．３００１

均值 １．２５７２ ２．１５１ ３．００１８ ３．７６８

误差 ７．９５３１ １１．３６５３ １５．１１６８ １８．４４１４

均值 ０．９９９７ １．６８１３ ２．２７６８ ２．８１７

表４　星敏感器采样频率对姿态确定精度的影响

星敏感器采样频率／Ｈｚ ４ １０ ２０ １００

滚动角

俯仰角

偏航角

误差 １５．０３７８ ８．１２８３ ７．３８１２ ４．１１５１

均值 ２．５１０６ １．４３３６ １．３７４９ ０．８５４２

误差 １５．８２８９ １０．５８０７ ８．０４０５ ４．５６７７

均值 ３．００１８ １．８１５７ １．６９０４ １．０８０９

误差 １５．１１６８ ７．６４８４ ６．４９１３ ４．０５０６

均值 ２．２７６８ １．３１９ １．２０７６ ０．７７１６

表５　陀螺测量精度对姿态确定精度的影响

陀螺测量精度／（°／ｈ） １ ０．５ ０．１ ０．０５

滚动角

俯仰角

偏航角

误差 １８．９６３３ １６．７６５９ １５．０３７８ １４．８４７７

均值 ２．８５０５ ２．６６０１ ２．５１０６ ２．４９１９

误差 １８．０８５７ １６．５２３７ １５．８２８９ １５．７９０６

均值 ３．２７０４ ３．１０９１ ３．００１８ ２．９８９５

误差 １８．５４７８ １６．５９４５ １５．１１６８ １４．９５０７

均值 ２．６２０５ ２．４２４８ ２．２７６８ ２．２５９

从表３～表５的仿真结果可以看出：

１）星敏感器的测量精度越高，姿态确定的精度也越高，

但是星敏感器的测量精度和姿态确定的精度并不成线性关系，

当测量精度到达一定范围时，对航天器姿态确定精度的贡献度

将不再显著。例如当星敏感器的测量精度为２４″时，姿态确定

精度在２０″左右，星敏感器测量精度在１２″时，姿态确定精度

在１２″左右，而当星敏感器测量精度在６″时，姿态确定精度在

８″左右；

２）星敏感器的采样频率越高，姿态确定的精度也越。这

是因为随着采样频率的增大，数据更新的速率加快，滤波器得

到的校正信息增多，从而提高了滤波器的估计精度。同样，这

种增加也不是成线性关系的，例如当星敏感器的采样频率为４
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Ｈｚ时，姿态确定的精度在１５″左右，采样频率为１０Ｈｚ时，姿

态确定精度在１０″左右，而当采样频率为１００Ｈｚ时，姿态确定

精度在５″左右；

３）姿态确定精度随陀螺测量的精度和陀螺常值漂移精度

的增加均增加，但是陀螺精度的影响远没有常值漂移的精度影

响显著。

３２　算法模型对姿态确定精度的影响分析

在建立滤波方程时，是否存在陀螺的漂移校正直接影响模

型的误差，下面对此进行仿真：

Ｃａｓｅ４：考虑陀螺的漂移校正和不考虑陀螺的漂移校正进

行仿真，其仿真结果如表６所示。

表６　系统模型对姿态确定精度的影响

陀螺常值

漂移／（°／ｈ）

校正常值漂移 不校正常值漂移

误差 均值 误差 均值

滚动角 １５．０３７８ ２．５１０６ ４９．５６４５ ８．５８８８

俯仰角 １５．８２８９ ３．００１８ ７５．６９８２ １３．３４４６

偏航角 １５．１１６８ ２．２７６８ ４４．０４０７ ７．５３４

从表６的仿真结果可以看出：在系统模型中加入陀螺漂移

的校正，对提高姿态确定精度有显著的作用。

４　结束语

使用陀螺和星敏感器组合进行航天器的姿态确定时，采用

ＥＫＦ算法可以实现较高的姿态确定精度；经定量分析星敏感

器的测量精度、采样频率、陀螺的常值漂移、测量精度、常值

漂移精度和系统模型中有无陀螺漂移校正后，得到结论：为了

使航天器姿态确定精度提高，可以采用高精度的星敏感器，增

大星敏感器的采样频率，采用高精度的陀螺，但是这些因素只

在一定范围内效果明显，且提高敏感器的精度，会导致成本增

大，因此，在工程实际中，应综合各种因素，折衷考虑。同时

在进行系统建模时对陀螺漂移进行校正，可以明显提高姿态确

定精度。
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际状态相比较，计算正确率。下表４为多次状态识别汇总表，

表中的马氏距离表示各待测电路与正常情况下实际计算得到的

相似度距离，分别与表３阈值表比较，得到的结果与待测电路

实际状态比较符合度，从正确率可见此方法除了在软硬故障临

界处有略微偏差外，其余能有效识别ＩＧＢＴ现状。

表４　状态识别汇总表

实际电路状态 马氏距离Ｄ 结果

正常１（犚＝０．５） ７．７５６ 符合

正常２（犚＝３） ９．２４３ｅ＋２ 符合

正常３（犚＝７） ４．６９１ｅ＋３ 符合

正常４（犚＝１０） ７．２１２ｅ＋０３ 符合

正常５（犚＝２０） ６．４７８ｅ＋０４ 符合

软故障１（犚＝３０） ８．５０５ｅ＋０４ 符合

软故障２（犚＝４０） ９．９８１ｅ＋４ 符合

软故障３（犚＝６０） ３．６７３ｅ＋０５ 符合

软故障４（犚＝１００） ８．６４９ｅ＋０５ 符合

软故障５（犚＝２００） ５．４２６ｅ＋０６ 不符合

硬故障１（Ｔ２开路） ４．１２１ｅ＋０６ 符合

硬故障２（Ｔ３开路） ４．１２１ｅ＋０６ 符合

正确率 ９１．７％

５　总结

本文提出一种将小波包变换与马氏距离相结合进行地铁辅助

逆变电路ＩＧＢＴ状态识别的方法，通过对负载侧输出电流进行特

征提取、建立正常状态的特征样本，将不同故障特征样本与正常

情况下样本之间的马氏距离匹配来进行状态识别。多次实验表明

该方法能够有效应用于地铁车辆辅逆电路ＩＧＢＴ状态识别，该方

法能很好地实现软硬故障的区分，简单、运算量小并且应用方便，

对于城轨车辆现场维修维护具有重要的参考价值。
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